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Em Órbita 


Ano 2, N.º 24 24 de Março de 2003, Braga — Portugal 


O boletim Em Órbita está disponível na Internet na página de Astronomia e Voo Espacial www.zenite.nu. 


Na Capa: No dia 20 de Dezembro de 2002 um foguetão 15418 Dnepr-1 era lançado desde o Cosmódromo GIK-5 
Baikonur, Cazaquistão, levando a bordo seis satélites de diferentes países (Imagem da ISC Kosmotras referente a um 
lançamento anterior do foguetão 15418 Dnepr-1). 


No presente número do Em Órbita: Este mês inicia-se uma colaboração com a publicação das Crónicas Espaciais 
(“Space Chronicals“) de Don Petit, Oficial de Ciência da ISS. As Crónicas Espaciais, pela primeira vez traduzidas para 
português e em exclusivo para os leitores do Em Órbita, pretendem mostrar o trabalho científico e de investigação que é 
feito a bordo da estação espacial internacional nos mais diversos domínios científicos. 


e Voo Espacial Tripulado 
e Crónicas Espaciais de Don Petit (1) 
e Lançamentos não tripulados 
05 de Dezembro — Atlas-2A (AC-144) / TDRS-10 
11 de Dezembro — Ariane-SECA (V 157) / Hot Bird-7; Stentor; Ballast 
14 de Dezembro — H-24/202 (5F) / ADEOS-2 “Midori-2”; FedSat-1; WEOS “Kanta-Kun”; Micro Lab-Sat 
17 de Dezembro — Ariane-44L (V 156) / NSS-6 
20 de Dezembro — 15418 Dnepr-1 / UniSat-2; LantinSat-1; LantinSat-2; SaudiSat-1C; Rubin-2; 2001 Trailblazer 
24 de Dezembro — 8K78M Molniya-M 2BL / Cosmos 2393 
25 de Dezembro — 8K82K Proton-K DM-2M / Cosmos 2394; Cosmos 2395; Cosmos 2396 
29 de Dezembro — CZ-2F Chang Zheng-2F (CZ2F-4) / Shenzhou-4 
29 de Dezembro — 8K 82M Proton-M Breeze-M / Nimiq-2 
Quadro de lançamentos recentes / Outros objectos catalogados 
Quadro dos lançamentos previstos para Abril de 2003 
Quadro dos próximos lançamentos tripulados 
Quadro dos próximos lançamentos suborbitais 
Regressos / Reentradas 
Cronologia da Astronáutica (TV), por Manuel Montes 


No próximo “Em Órbita”: 
= STS-113/0V-105 Endeavour ISS-1A ITS-P1 


= Lançamentos orbitais e suborbitais em Janeiro e Fevereiro de 2003 


= Histórias da Conquista do Cosmos “Missões Espaciais Canceladas”, por Mark Wade e Rui C. Barbosa 
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Voo Espacial Tripulado 


“Space Chronicles 





Crónicas Espaciais (1) 
por Don Petit, ISS Expedition Six Science Officer 


A atmosfera vista de perfil representa uma visão 
espectacular. Podem-se ver camadas distintas todas 
em diferentes tons de um azul iridescente. Através de 
binóculos contei seis. Acho estranho que uma 
camada contínua de gás que diminui em densidade de 
forma previsível, tenha distinta diferenciação por 
camadas. Sobre o azul pode-se observar uma camada 
vermelho-laranjada com os topos das nuvens 
provenientes das partes superiores das tempestades 
que sobem. Estes topos das tempestades tocam na 
zona exterior da atmosfera, zona meteórica, onde os 
comportamentos dos sistemas atmosféricos tal como 
os conhecemos terminam e começa a estratosfera. 
Estas nuvens estão a cerca de 10 km de altitude. Se 
utilizar esta regra, mais ou menos «a olho», as 
“camadas azuis” são cerca de 3 a 4 vezes mais 
espessas. Então, a parte visível da atmosfera 
incluindo a zona meteórica mais a baixo, é 4 a 5 
Esta imagem foi obtida pelos tripulantes da Expedition Three a | vezes mais espessa, ou 40 km a 50 km de espessura. 
bordo da ISS e mostra as denominadas Aurora Australis (luzes | A camada azul mais exterior da atmosfera 
do Sul). A fotografia foi obtida com uma câmara digital. | rapidamente de esvanece de uma camada muito fina 
Imagem: NASA. e difusa para a escuridão do espaço. 





O aspecto mais impressionante da atmosfera 
é o facto de que quando comparamos a este verdadeiro coberto que protege a vida na Terra com a verdadeira dimensão de 
todo o planeta. Tal como uma casca de ovo orbital, a nossa atmosfera parece tão frágil que pode ser quebrada e desaparecer 
num instante, tornando a Terra num lugar inóspito e sem vida tal como muito pedaços de rocha de orbitam o Sol. 


Colabora com o 


O mais completo boletim sobre a conquista do espaço editado em português 


Gostavas de ver um artigo escrito por ti publicado neste boletim? 
Escreve algo sobre a História da Conquista Espacial, sobre as 


Tecnologias do Espaço ou sobre um tema que te fascine 
relacionado com o espaço. 


Entra em contacto connosco e envia-nos um e-mail 
(rebOnetcabo.pt) com o teu trabalho. 
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Lançamentos não tripulados (Dezembro de 2002) 


Em Dezembro de 2002 registaram-se 8 lançamentos orbitais, colocando-se em órbita 18 satélites. Desde 1957 e tendo em 
conta que até 31 de Dezembro foram realizados 4.248 lançamentos orbitais, 417 lançamentos foram registados neste mês, o 
que corresponde a 9,816% do total. É no mês de Dezembro onde se verificam mais lançamentos orbitais e o mês de Janeiro 
é o mês no qual se verificam menos lançamentos orbitais (260 lançamentos que correspondem a 6,121% do total). O mês 
de Dezembro foi o mais activo de 2002 (para um balanço do ano de 2002 ver Em Órbita n.º 23 — Fevereiro de 2003). 
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5 de Dezembro — Atlas-llA (AC-144) / TDRS-J 


A ILS — International Launch Services, levou a cabo a 5 de Dezembro o 55º lançamento orbital de 2002 ao colocar em 
órbita mais um satélite para a sistema TDRS da NASA. 


O TDRS-J (Tracking and Data Relay Satellite) é o terceiro 
NASA/GSFC TDRS-H,1,J satélite da segunda geração de veículos deste tipo que permitem a 
comunicação e retransmissão de informação entre veículos da NASA 
em órbita e entre esses veículos e os centros de controlo na Terra. 
Baseados no modelo Boeing 601 (da Boeing Satellite Systems, El 
Segundo, Califórnia), estes satélites permitem a transmissão de um 
grande volume de informação científica, bem como comunicação por 
voz e vídeo. O TDRS-J tem um peso de 3.180 kg no lançamento e 
1.781 kg, no início da sua vida operacional de 15 anos, um 
comprimento de 21 metros (painéis solares abertos) e uma largura de 
13 metros (antenas estendidas). O fornecimento de energia ao satélite é 
feito utilizando células solares de sílica que geram 2.300 watts, 
enquanto que nas fases nocturnas da órbita esta energia é fornecida por 
baterias níquel-hidrogénio. 





O satélite está equipado com duas antenas com um diâmetro 
de 4,6 metros que são utilizadas nas frequências entre os 2,0 GHz e 2,3 
GHz (banda-S), permitindo a comunicação com satélites equipados com antenas mais pequenas e a recepção de telemetria 
de lançadores durante a fase de ascensão. Estas mesmas duas antenas operam também entre os 13,7 GHz e os 15,0 GHZ 
(banda-Ku) providenciando largura de banda mais elevada para satélites com antenas de diâmetro mais elevado, permitindo 
também a transmissão de sinal de televisão digital de alta resolução para comunicação via vídeo dos vaivéns espaciais e a 
transferência rápida de grandes volumes de informação a partir de gravadores normais localizados a bordo de diferentes 
satélites da NASA em órbita. Um novo serviço de alta frequência, que opera entre 22,5 GHz e os 27,5 GHz (banda-Ka) 
permite a transferência de informação com um ritmo de 800 Mbites por segundo para futuras missões que requerem bandas 
de transmissão mais largas (como por exemplo instrumentos multi-espectrais para aplicações em ciências terrestres). O 
TDRS-J (tal como o TDRS-H e o TDRS-l) está equipado também com um sistemas de acesso múltiplo que á capaz de 
receber sinais simultaneamente de cinco fontes diferentes até 3 Megabits por segundo, enquanto transmite os sinais a um 
único utilizador até 300 kilobits por segundo. Este sistema opera utilizando um sistema de antenas que operam entre os 2,0 
GHz e os 2,3 GHz. 


O TDRS-J foi construído pela Boeing Integrated Defense Systems, em St Louis, uma unidade da Boeing Company, 
para o Centro Espacial Goddard da NASA, Greenbelt — Maryland. 


Local Lançamento 
TDRSB[ - | - [| MJanb6 | —— [STSSILChalenger| KSCLC3B | 





A missão AC-144 foi a 23º e última missão da versão Atlas-IA que foi também o 573º voo de um Atlas, o 159º de 
um estágio superior Centaur, o 123º lançamento de uma missão da NASA por um Atlas e o 11º voo ao abrigo do programa 
comercial do Atlas. Este foi o 5º e último voo de um foguetão Atlas em 2002. 


Sendo 2,7 metros mais alto que o Atlas I, o Atlas-IIA foi a versão comercial do lançador Atlas-II desenvolvido 
para a USAF. Nunca sofreu qualquer acidente tendo uma taxa de sucesso invejável de 100%. 


O foguetão Atlas IIA era um veículo a dois estágios (Atlas e Centaur), com um estágio inicial de sustentação. Era 
capaz de colocar uma carga de 7.280 kg numa órbita terrestre baixa a 185 km de altitude ou então 3.039 kg uma trajectória 
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de transferência para a órbita geossíncrona. No lançamento desenvolvia uma força de 215.220 kgf, tendo uma massa total 
de 187.700 kg. Tinha um comprimento de 47,5 metros e um diâmetro base de 3,1 metros. 


O estágio inicial tinha um peso bruto de 4.187 kg, sendo capaz de desenvolver uma força de 213.500 kgf no 
lançamento. Tinha um Tq de 172 s, um les de 299 s e um Tes-nm de 263 s. O seu diâmetro era de 4,9 metros. Este estágio 
estava equipado com dois motores RS-56-OBA construídos pela Rocketdyne. Cada um tinha um peso de 805 kg e era capaz 
de desenvolver 106.750 kgf no vácuo, tendo um Tes de 299 s e um Tq de 172 s. Consumiam LOX e querosene. 


Este estágio fazia parte do primeiro estágio Atlas-IIA que tinha um peso bruto de 162.495 kg e um peso de 6.595 
kg sem combustível. No vácuo o seu motor RS-56-0SA (construído pela Rocketdyne e com peso de 460 kg, diâmetro de 
3,1 metros, comprimento de 2,7 metros e consumindo LOX e querosene) era capaz de desenvolver uma força de 39.400 
kgf, tendo um les de 316 s (les-nm de 220 s) e um Tq de 283 s. Este estágio tinha um comprimento de 24,9 metros e um 
diâmetro de 3,1 metros. 


O estágio Centaur IA tinha um peso bruto de 19.073 kg, e um peso de 2.293 kg sem combustível. Era capaz de 
desenvolver 18.866 kgf no vácuo, com um les de 449 s e um Tq de 392 s. Tinha um comprimento de 10,1 metros e um 
diâmetro de 3,1 metros. Estava equipado com dois motores RL-10A-4 construídos pela Pratt and Whitney. Consumindo 
LOX e LH», cada um desenvolvia uma força de 9.433 kgf no vácuo. Tinha um les de 449 s e um Tq de 392 s. Cada motor 
tem um peso de 168 kg, um diâmetro de 1,5 metros e uma câmara de combustão. 


Crpo Conavera 


2002-055 05-Dez-02 | AC-144 Cabo Canaveral SLC-36A TDRS-J (27566; 2002-0554) 


Preparação e lançamento do TDRS-J 


O TDRS-J foi transportado para o Kennedy Space Center no dia 16 de Outubro de 2002, após ter sido submetido a uma 
série rigorosa de testes e verificações. No KSC o satélite foi preparado para o seu lançamento 





A contagem decrescente para o 
lançamento teve início às 1752UTC do dia 4 de 
Dezembro, dando início a uma série de actividades 
que conduziram ao lançamento do último Atlas- 
NA. Entre as actividades realizadas: activação do 
TDRS-J e estabelecimento dos canais de 
comunicação com o veículo, preparativos finais do 
sistema de propulsão do estágio Centaur, activação 
do sistema de controlo de voo do lançador, 
preparação do sistema de propulsão e do sistema 
hidráulico do estágio Atlas, preparação da torre de 
lançamento e da sua estrutura de serviço móvel, 
realização de testes do controlo operacional de voo, 
teste das fontes de energia interna do lançador, 
realização de testes no sistema de navegação do 
computador do lançador, testes do sistema de 
ignição do estágio Centaur, realização das purgas 
de hidrogénio no estágio Centaur e preparação dos 
sistemas de hidrogénio e oxigénio líquidos. 





De recordar que nesta dia era adiado o 
regresso à Terra do vaivém espacial OV-105 Endeavour na missão STS-113 ISS-11A devido às condições atmosféricas não 
aceitáveis para a aterragem do vaivém. Estas regras são menos restritivas quando se trata do lançamento de um foguetão 
não tripulado, havendo nesta altura 80% de ocorrência de condições aceitáveis para o lançamento do Atlas-IIA. 


Em Órbita — n.º 24 / Março de 2003 5 


Às 2327UTC (T-150m) era realizada a “Man Stations for Integrated Launch Operations” que é uma chamada para 
que os elementos da equipa de lançamento ocupem os seus lugares na Cape Canaveral Air Force Station, quando a 
contagem decrescente entra na sua fase final. Nesta altura já as plataformas de acesso e o equipamento localizado no 
interior da torre móvel de serviço havia sido armazenado e os técnicos preparavam a retracção da estrutura em torno do 
Atlas-lA na plataforma 36A. A estrutura de 67 metros de altura começou a mover-se às 2342UTC. Esta torre é utilizada 
para elevar o lançador na plataforma, além de permitir o acesso a todas as áreas do veículo e de o proteger das condições 
atmosféricas. 


A contagem decrescente entrou na sua primeira paragem às 0012UTC (T-105m) do dia 5 de Dezembro. Esta 
paragem de 30 minutos serve para os controladores resolveram qualquer problema que entretanto tenha surgido ou para 
retomar tarefas que se tenham a atrasado no decorrer da contagem decrescente. Nesta fase procedia-se às verificações finais 
na plataforma de lançamento e na torre de serviço que acabara de se afastar do lançador. A equipa de controlo procede 
também ao alinhamento final do computador de orientação do veículo (Inertial Navegation Unit) após o final de um teste 
de navegação entretanto levado a cabo. Entretanto a torre de serviço encontrava-se já na sua posição final de lançamento. 


A Força Aérea também anunciou (0038UTC) que não existe qualquer período COLA (“COLlision Avoidance”) 
durante a janela de lançamento de 40 minutos prevista para o lançamento da missão AC-144. O período COLA é 
estabelecido para evitar que o satélite a ser lançado não seja colocado numa trajectória que o leve perto de outro objecto já 
em órbita terrestre. 


A contagem decrescente foi retomada às 0042UTC (T-105m) e às 0047UTC iniciava-se o processo de 
arrefecimento das condutas de oxigénio líquido por forma a se iniciar o abastecimento do estágio Centaur. Este processo é 
concretizado ao se permitir que um pequeno fluxo de oxigénio líquido percorra as condutas (os motores do Centaur 
também são arrefecidos mas utilizando hélio). O início do abastecimento ocorreu às 0059UTC atingindo 10% da 
capacidade do tanque às 0104UTC e 50% às 0112UTC. 


Nesta altura as condições atmosféricas mantinham-se aceitáveis para o lançamento com poucas nuvens a 1.370 
metros de altitude, aumentando a sua intensidade aos 1.830 metros de altitude. A visibilidade era de 11,2 km e o vento 
soprava de Sul a Sudeste de 150º a 170º com uma velocidade de 4,3 km/h com rajadas de 8,7 km/h. A humidade relativa 
era de 75% e a temperatura variava de 19,4ºC a 20,5ºC. A probabilidade da ocorrência de condições que violassem as 
regras para este lançamento era de 20% devido à presença de nuvens cumulus. 


Ás 01 15UTC iniciava-se o processo de arrefecimento das condutas de hidrogénio líquido (a uma temperatura de — 
252,8ºC) por forma a se iniciar o abastecimento do estágio Centaur. Este processo é concretizado ao se permitir que um 
pequeno fluxo de hidrogénio líquido percorra as condutas. Nesta altura é também fechada e selada a porta de acesso ao 
bunker de controlo do Complexo 36 que alberga a equipa de controlo de 120 membros. Este bunker está localizado a 
apenas 425 metros da plataforma 364. 


O depósito de oxigénio líquido do Centaur atingiu 95% da capacidade total às 0122UTC sendo mantido com esse 
volume. A capacidade total do tanque é atingida numa fase posterior da contagem decrescente. 


O início do abastecimento do tanque de oxigénio líquido do Atlas deu-se às 0123UTC. O exterior do Atlas 
adquiria uma camada de gelo devido à temperatura extremamente baixa do combustível. As 0131UTC o tanque tinha 10% 
da sua capacidade. 


O processo de arrefecimento das condutas de hidrogénio líquido do Centaur terminou às 0135UTC seguido do 
início do abastecimento, atingindo 30% às 0142UTC. Tanto o tanque de oxigénio líquido como o tanque de hidrogénio 
líquido têm de ser constantemente reabastecidos ao longo da contagem decrescente para substituir os líquidos criogénicos 
que naturalmente se evaporam. 


O tanque de hidrogénio líquido do Centaur atingia os 97% às 0152UTC e o tanque de oxigénio líquido do Atlas 
atingia os 98% às 0153UTC. 


Às 0156UTC terminava-se a preparação do Flight Termination System, que seria usado caso algo corresse mal nos 
primeiros minutos do voo para destruir o lançador. O tanque de hidrogénio líquido do Centaur atingia o nível de voo às 
0200UTC e o tanque de oxigénio líquido do Atlas atingia o nível de voo às 0207UTC. 


Nesta altura o Launch Weather Officer previa as seguintes condições atmosféricas para a hora do lançamento: 
poucas nuvens a 1.830 metros e 7.300 metros de altitude; visibilidade de 11,2 km e o vento soprava de Sul a Sudeste de 
150º com uma velocidade de 4,3 km/h e com rajadas de 8,7 km/h; humidade relativa de 80% e a temperatura entre os 
22,2ºC e 23,3ºC. A probabilidade da ocorrência de condições que violassem as regras para este lançamento era de 20%. 


A contagem decrescente entrava na sua segunda paragem às 0222UTC (T-5m). Esta paragem teve a duração de 
15m. 


Às 0234UTC o TDRS-I começava a utilizar as suas fontes internas para o fornecimento de energia. O director de 
voo dava luz verde para o lançamento às 0234UTC após consultar toda a equipa de controlo. A contagem decrescente era 
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retomada às 0237UTC (T-5m). Esta é uma fase muito delicada da contagem decrescente pois qualquer problema pode 
implicar um atraso no lançamento. 


A contagem decrescente pode ser interrompida manualmente pelo director de lançamento entre os T-3Is e os T- 
0,7s. Uma paragem entre os T-31s e T-11,3s requer uma reciclagem da contagem decrescente para os T-5m. Por outro lado, 
uma paragem entre T-12s e T-9s requer uma reciclagem da contagem decrescente para T-5m por um mínimo de uma hora 
por forma a se proceder a uma reinicialização da Inertial Navigation Unit em preparação da entrada na chamada Terminal 
Countdown. Uma paragem na contagem decrescente após a pressurização dos tanques de combustível do Atlas e o 
encerramento da porta da válvula de ventilação do módulo de equipamento do Centaur (a T-8,65s), e antes de T-4s requer 
uma abortagem no lançamento e uma reciclagem para T-24h. Finalmente, após os T-4s mas antes de se atingir T-0,7s 
requer uma abortagem no lançamento e uma reciclagem de 48 horas. 


Às 0238UTC (T-4m) o estágio Atlas e o sistema de destruição do lançador iniciaram a utilização das suas fontes 
de energia interna. Às 0239UTC (T-3m) iniciava-se a 
pressurização dos tanques ambos os estágios e o Centaur 
iniciava a utilização das suas baterias internas para o 
fornecimento de energia. 


A pressurização do veículo iniciou-se às 0240UTC 
(T-2m) com os tanques de propolente a atingirem a pressão 
necessária para o voo. A T-Im (0241UTC) procedeu-se à 
verificação dos motores do lançador e deu-se a verificação 
final do estados dos propolentes e dos sistemas pneumáticos. 
A T-31s (0241UTC) dava-se o “Launch Seguence Starf”, com 
o computador interno do Atlas a controlar a fase final do 
lançamento. A ignição dá-se às 0242UTC e em escassos 
segundos o veículo já se havia afastado da plataforma de 
lançamento. 


A T+30s (0242UTC) eram levados a cabo os 
programas de inclinação e rotação por forma a colocar o 
lançador na sua trajectória para Este da costa da Florida com um azimute de voo a 95,4º. O lançador entrava na fase 
“MaxQ” de máxima pressão dinâmica às 0242UTC (T+62s). 





Ás 0245UTC (T+3m) o estágio inferior do Atlas terminava a sua queima e separava-se enquanto que o motor de 
sustentação continuava a sua queima. A separação da ogiva de protecção do TDRS-I dá-se às 0245UTC (T+3m44s). Às 
0246UTC (T+4m) o veículo encontrava-se a uma altitude de 106,21 km e a uma 
distância de 244,61 km do Cabo Canaveral, viajando a uma velocidade de mais 
de 11.265,10 km/h. 


Às 0246UTC (T+4m43s) separa-se o estágio Atlas após terminar a sua 
queima. A ignição dos motores do Centaur dá-se às 0247UTC (T+5m). A 
T+6m50s (0248UTC) o veículo encontrava-se a 167,37 Km de altitude e viajava 
a uma velocidade de 16.575,79 km/h, encontrando-se a 791,78 km do Cabo 
Canaveral. A fase MECO 1 (Main Engine Cut-Off 1) atingia-se às 0251UTC 
(T+9m54s), 7s após o previsto (o que era aceitável) tendo-se atingido uma órbita 
preliminar. 


Às 0304UTC (T+22m30s) o Centaur e o TDRS-I aproximavam-se da 
Costa do Marfim e às 0306UTC (T+24m35s) iniciava-se a segunda queima do 
estágio criogénico. Esta queima teve a duração de 100 s e terminou (MECO-2) 
às 0308UTC (T+26m55s). Esta segunda queima utilizou a “Minimum Residual 
Shutdown” na qual todo o combustível é consumido até à exaustão dos depósitos 
do Centaur e originando uma órbita o mais elevada possível. 


Às 0310UTC (T+28m) o Centaur iniciava a sua orientação em 
preparação da largada do TDRS-I e a T+28m30s iniciava uma rotação em torno 
do seu eixo longitudinal por forma a estabilizar o satélite antes da separação. 
Esta teria lugar às 03] 1IUTC (T+29m43s). 


O 55º lançamento orbital de 2002 teve lugar às 0242UTC do dia 5 de 


Dezembro com um foguetão Atlas-IIA (AC-144) a colocar em órbita o 
satélite TDRS-J (27566 2002-0554). Imagens: Lockheed Martin e ILS. 
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O TDRS-I ficou colocado numa órbita de transferência para a órbita geostacionária com os seguintes parâmetros: 
apogeu 27.407,99 Km (o mínimo requerido era de 22.087,64); perigeu 193,12 Km. 


A missão AC-144 foi o 63º lançamento bem sucedido para um lançador da família Atlas. O satélite TDRS-J 
recebeu a designação internacional 2002-055A e o número de catálogo 27566. O satélite será posteriormente rebaptizado 
TDRS-10 após um período de testes e verificação em órbita. Para as restantes designações dos objectos resultantes deste 
lançamento ver “Outros Objectos Catalogados”. 


11 de Dezembro — Ariane-bECA (V157) 


EUA Pd podara A 


Hot Bird-7; Stentor; Ballast 


O azar da Arianespace no lançamento inaugural do seu Ariane-5G Voltou-se a 
repetir a 11 de Dezembro de 2002 quando o primeiro Ariane-SECA explodiu 
sobre o Oceano Atlântico. As causas do acidente foram relacionadas com o motor 
criogénico do primeiro estágio, no entanto ainda não foram divulgadas as 
conclusões finais do inquérito aberto. O primeiro Ariane-SECA levada a bordo 
dois satélites de telecomunicações e um modelo de balastro. 


A missão V157 estava inicialmente prevista para ter lugar em Outubro de 
2002, sendo posteriormente adiada para 20 de Novembro e depois para 28 de 
Novembro. 


E: 
n 
E 
D 
> 


O novo Ariane-5ECA 


Esta foi a 1º missão do super lançador europeu Ariane-SECA que é um lançador a 
dois estágios, auxiliados por dois propulsores laterais a combustível sólido. O 
Ariane-SECA tem um peso bruto de 777.000 kg, podendo colocar 16.000 kg numa órbita a 405 km de altitude com uma 
inclinação de 51,6º em relação ao equador terrestre ou então 10.500 kg numa órbita de transferência para a órbita 
geossíncrona. No lançamento desenvolve 1.566.000 kgf. Tem um 
comprimento total de 59,0 metros e o seu diâmetro base é de 5,4 
metros. 





Os propulsores laterais de combustível sólido desenvolvem 
mais de 90% da força inicial no lançamento. Designados P241 
(Ariane-5 EAP “Etage Acceleration a Poudre”) cada propulsor tem 
um peso bruto de 278.330 kg, pesando 38.200 kg sem combustível e 
desenvolvendo 660.000 Kgf no vácuo. O Tes é de 275 s (Tes-nm de 
250 s) e o Tq é de 130s. Os propulsores laterais têm um comprimento 
de 31,6 metros e um diâmetro de 3,05 metros. Estão equipados com 
um motor P241 que consome combustível sólido constituído por uma 
mistura de 68% de perclorato de amónia (oxidante), 18% de alumínio 
(combustível) e 145 polibutadieno (substância aglutinante). 


Cada propulsor é composto por três segmentos. O segmento 
inferior tem um comprimento de 11,1 metros e está abastecido com 
106,7 t de propolente; o segmento central tem um comprimento de 
10,17 metros e está abastecido 107,4 t de propolente, finalmente o 
segmento superior (ou frontal) tem um comprimento de 3,5 metros e 
está abastecido com 23,4 t de propolente. Sobre o segmento superior 
está localizada uma ogiva com um sistema de controlo. O processo de 
ignição é iniciado por meios pirotécnicos (assim que o motor 
criogénico Vulcain do primeiro estágio estabiliza a sua ignição) e o 
propolente sólido queima a uma velocidade radial na ordem dos 7,4 
mm/s (a queima é realizada de dentro para fora). O controlo de voo é 
feito através da tubeira móvel do propulsor que é conduzida 
actuadores controlados hidraulicamente. 


O primeiro estágio do Ariane-SECA, H173 (Ariane-5 EPC 
“Etage Principal Cryotechnique”), tem um comprimento de 30,5 
metros e um diâmetro de 5,46 metros. Tem um peso bruto de 186.000 
kg e um peso sem combustível de 12.700 kg. No lançamento desenvolve 113.600 kgf (vácuo), com um Tes de 434 s (Tes-nm 
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de 335 s) e um Tg de 650 s. O seu motor criogénico Vulcain-2 (com um peso de 1.800 Kg, diâmetro de 2,1 metros e 
comprimento de 3,5 metros) é capaz de desenvolver 132.563 kgf no vácuo, com um Tes 440 s e um Tq de 605 s. Tal como o 
Vulcain, utilizado no primeiro estágio do Ariane-5G, o Vulcain-2 consome LOX e LH». O Vulcain-2 é desenvolvido pela 
Snecma. 


O H173 é capaz de transportar mais 15.200 kg de propolente devido a modificações feitas no tanque de oxigénio 
líquido. Na parte superior do H173 encontra-se a secção de equipamento VEB (Vehicle Equipment Bay) do Ariane-SECA 
onde são transportados os sistemas eléctricos básicos, sistemas de orientação e telemetria, e o sistema de controlo de 
atitude. A secção de equipamento é desenvolvida pela Astrium SAS e tem uma altura de 1,13 metros e um peso de 950 kg. 


O segundo estágio ESC-A, desenvolvido pela Astrium GmbH, tem um comprimento de 9,0 metros, um diâmetro 
de 5,5 metros, um peso bruto de 16.500 kg e um peso sem combustível de 2.100 Kg. No lançamento desenvolve 6.600 kgf 
(vácuo), com um les de 446 s e um Tq de 960 s. O seu motor HM-7B (com peso de 155 kg, um diâmetro de 2,7 metros e 
um comprimento de 2,0 metros) é capaz de desenvolver 6.394 kgf no vácuo, com um les 446 s e um Tq de 731 s. Consome 
LOX e LH». O HM-7B, desenvolvido pela Snecma, também era utilizado no terceiro estágio dos lançadores Ariane-4, bem 
como o tanque de oxigénio líquido. Este estágio pode transportar 14.000 kg de propolente criogénico e permite ao Ariane- 
SECA colocar 10.000 kg em órbitas de transferência para a órbita geossíncrona, em missões onde transporta duas cargas 
utilizando o adaptador Sylda, ou então 10.500 kg de carga para a mesma órbita quando se trata de um único satélite. 


Em outras versões do Ariane-5 (Ariane-5 ESC-B) o segundo estágio será o ESC-B que pode transportar até 25.000 
kg de propolente para o novo motor Vinci, capaz de executar múltiplas ignições em órbita. O Vinci terá uma força de 
15.500 t, sendo um motor de alta performance e fiabilidade. A sua tubeira extensível dará ao motor um les de 464 s no 
vácuo. A capacidade do Ariane-5 aumentará para 11.000 kg quando se trate de colocar em órbita geossíncrona satélites 
utilizando o adaptador Spelda ou então de 12.000 kg para um único satélite. 


As ogivas de protecção da carga no Ariane-SECA 
(e da versão original do Ariane-5) são construídas pela 
Contraves Space e existem três versões consoante o tamanho 
dos satélites a serem transportados. As diferentes versões das 
ogivas têm 12,73 metros, 13,81 metros ou 17,00 metros de 
comprimento, com uma massa que varia entre os 2.000 kg e 
os 2.900 kg. No interior da ogiva os satélites são 
transportados no adaptador Sylda, caso se trate do 
lançamento de dois ou mais satélites. O Sylda é construído 
pela Astrium GmbH e existem sete versões com uma altura 
que varia entre os 4,6 metros e os 6,4 metros, e um peso 
entre os 400 kg e os 500 kg. 


Os satélites Hot Bird-7 e Stentor 


A missão V157 tinha como objectivo a colocação em órbita 
de dois satélites de comunicações e a validação da nova 
versão do lançador Ariane-5. No total a carga tinha um peso 
de 8.266 kg, dos quais 5.548 kg representavam o peso dos 
dois satélites. 


Baseado no modelo Eurostar-2000 da Astrium, o 
satélite Hot Bird-7 tinha um peso de 3.343 kg e os seus 
painéis solares mediriam 28 metros de ponta a ponta. Este 
satélite deveria ser colocado a 13º de longitude Este sobre o 
equador terrestre na órbita geossíncrona, aumentando assim 
a capacidade dos restantes satélites da série e substituindo o 
Hot Bird-3. Equipado com 40 repetidores em banda-Ku, o 
Hot Bird-7 iria responder à demanda de serviços digitais da 
próxima geração. O satélite deveria operar por 12 anos 
servindo a Europa, partes do Norte de África e Médio 
Oriente, fornecendo serviços de quase 700 canais digitais e 
analógicos de televisão e mais de 560 canais de rádio, além 
de serviços de multimédia. O Hot Bird-7 seria o quarto 
satélite a ser adicionado à constelação da Hot Bird nos 
últimos três meses de 2003. 


O satélite de comunicações Hot Bird-7 no interior do 
edifício de processamento e antes de ser integrado no 
interior da ogiva de protecção do Ariane-5G. Imagem: 
ESA / Arianespace. 
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Colocado sobre o adaptador Sylda-5 encontrava-se o satélite Stentor do CNES. Desenvolvido em conjunto pela 
Astrium e pela Alcatel Space, o Stentor tinha um peso de 2.205 kg e os seus painéis solares tinham uma envergadura de 
15,2 metros. Outros parceiros no desenvolvimento do 
Stentor foram a France Telecom e o Ministério da 
Defesa Francês. 


O Stentor era composto por uma série de 
componentes experimentais, dos quais 80% eram 
completamente novos para a industria aeroespacial. 
O satélite deveria realizar uma missão de 9 anos 
durante a qual levaria a cabo pesquisas na área da 
engenharia aeroespacial ao analisar a performance e 
funcionamento dos seus novos componentes. Entre 
os outros objectivos do Stentor encontravam-se a 
demonstração de novos serviços de telecomunicações 
que poderiam ser fornecidos ao público em futuros 
satélites de comunicações. O Stentor deveria ficar 
colocado numa posição a 22º longitude Oeste sobre o 
equador terrestre. A perda destes dois veículos 
significou um prejuízo na ordem dos € 
620.000.000,00. 


Para validar a performance do Ariane- 
SECA, foram também transportados três pesos de 
balastro com uma massa total de 1.960 kg, que 
estavam integrados no estágio superior. 


Contagem decrescente e perfil de 
voo para a missão V157 


Como em todas as contagens decrescentes 
em qualquer lançamento espacial, esta contém todos 
os passos preparatórios para o lançador, os seus 
satélites e o local de lançamento. Uma contagem 
decrescente bem sucedida termina com a ignição do 
motor principal e dos propulsores laterais de 
combustível sólido do Ariane, levando ao lançamento 
na hora prevista e tão cedo quanto possível dentro da 
janela de lançamento prevista para esse voo. Assim, a 
contagem decrescente culmina numa sequência 
sincronizada de eventos que é dirigida por uma 
estação de controlo e por computadores de bordo do 
lançador, iniciando-se esta sequência a T-7 minutos. 


O satélite experimental de comunicações Stentor durante o 
período de abastecimento no interior do edifício de 
processamento de cargas no Centro Espacial de Kourou, 
Guiana Francesa. Imagem: ESA / Arianespace. 





Se alguma interrupção na contagem decrescente implica que o momento T=0 s venha a ter lugar fora da janela de 
lançamento, então o lançamento é adiado por um ou mais dias, dependendo do problema que deu origem á interrupção e da 
sua solução. 


Na Tabela 1 estão indicados os acontecimentos principais da contagem decrescente da missão V 157. 


A atitude e trajectória do Ariane são totalmente controlados pelos dois computadores de bordo localizados na 
VEB. Os dois propulsores laterais de combustível sólido entram em ignição 7,05 segundos após a ignição do primeiro 
estágio criogénico a T=0 s, iniciando assim o lançamento (descolagem). O lançador inicia um voo vertical de seis segundos 
e de seguida leva a cabo uma rotação em direcção a Este. Mantém uma atitude que permite que o eixo longitudinal do 
lançador permaneça paralelo ao seu vector de velocidade, em ordem a minimizar as cargas aerodinâmicas durante toda a 
fase atmosférica do voo, até que os propulsores laterais de combustível sólido são separados e descartados. Nesta fase dar- 
se-ia a separação da ogiva de protecção dos satélites Hot Bird-7 e Stentor (T+188 s). 


Após a finalização desta fase do voo, o computador de bordo optimiza a trajectória em tempo real, minimizando o 
consumo de propolente por forma a colocar o lançador numa órbita intermédia programada para o final da combustão do 
estágio principal e depois na órbita final ao terminar a combustão do estágio superior criogénico. O primeiro estágio 
deveria cair junto da costa de África no Oceano Atlântico (Golfo da Guiné). 
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T-/+ (h: m: s) Acontecimento 


Inicio do abastecimento do estágio H173 e do ESC-A com oxigénio e hidrogénio líquidos. 


1:00: 










00 Fontes internas de energia. 


[|]  **“Jgnição do motorcriogénico do estágio principalEPC. 
Lançamento!!! 
0:00:13 Fim do voo vertical e início da manobra de inclinação (10 s de duração) (0,082 km; 35,7 m/s). 


Fim da queima do primeiro estágio criogénico (214,8 km; 6744,4 m/s). 
Separação do primeiro estágio criogénico (214,9 km; 6770,4 m/s). 
Ignição do estágio criogénico ESC-A (214,9 km; 6772,8 m/s). 


Detecção do sinal de telemetria pela estação de rasteio de Malindi (509,6 km; 9158,8 m/s). 
Fim da queima do estágio criogénico ESC-A (649,6 km; 9358,4 m/s). 
Separação do satélite Hot Bird-7 (1089,5 km; 8995,9 m/s). 

eparação do adaptador Sylda-5 (1886,7 km; 8407,5 m/s). 

eparação do satélite Stentor (2878,6 km; 7773,8 m/s). 


0:49:01 Final da missão V157. 





Ao atingir a órbita terrestre, o lançador terá adquirido uma velocidade de aproximadamente 9.359 m/s 
encontrando-se a uma altitude de aproximadamente 650 km. 


Preparação e desenrolar da missão V157 


O 156º lançamento de um Ariane, o 14º lançamento de um Ariane-5 e o 11º lançamento de um Ariane em 2002, começou a 
ser preparado a 22 de Agosto com a colocação do primeiro estágio do lançador sobre a plataforma móvel de lançamento 
após a realização de testes dos sistemas de abastecimento do estágio superior. A montagem dos dois propulsores laterais de 
combustível sólido iniciou-se a 23 de Agosto e a sua acoplagem ao primeiro estágio deu-se a 26 de Agosto. 


O estágio superior foi colocado sobre o primeiro estágio a 5 de Setembro, seguido a 11 de Setembro da montagem 
da secção de equipamento VEB. A 30 de Setembro o primeiro Ariane-SECA era transportado desde o edifício de 
integração para o edifício de montagem final. 


O satélite Hot Bird-7 chegou ao Aeroporto Cayenne Rochambeau no Centro Espacial de Kourou, Guiana 
Francesa, a 2 de Outubro transportado por um avião Antonov An-124 , enquanto que o satélite Stentor chegou a Kourou no 
dia 9 de Outubro. 


No dia 11 de Outubro o foguetão era transportado para a plataforma de lançamento ELA-3 e nos dias 16 e 17 de 
Outubro foi levada a cabo uma simulação do lançamento que culminou com uma breve ignição do motor Vulcain-2. O 
Ariane-SECA foi transportado de volta para o edifício de montagem no dia 22 de Outubro. Uma segunda simulação foi 
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levada a cabo a 5 de Novembro, mas desta vez a contagem decrescente foi interrompida a T-6s. Com o sucesso desta 
segunda simulação, a Arianespace estabeleceu o dia 28 de Novembro como a data de lançamento do novo Ariane-5. 


Na segunda semana de Novembro os dois satélites 
foram abastecidos (no edifício S5) 
com o propolente para realizarem as suas manobras orbitais e no 
dia 19 de Novembro o Stentor era acoplado ao lançador, 
seguido no dia 20 pela colocação do adaptador Sylda-5 e pelo 
satélite Hot Bird-7. A 22 de Novembro foi levado a cabo o 
ensaio final do lançamento e a 26 de Novembro foi realizada 
uma reunião pelos controladores de voo que decidiram da 
prontidão do lançador e deram luz verde para as ordenanças no 
dia seguinte. 


O Ariane-SECA contendo os dois satélites foi colocado 
na plataforma de lançamento no dia 27 de Novembro. 


A primeira contagem final para o lançamento teve 
início às 1051IUTC do dia 28 de Novembro, seguindo-se a 
verificação dos sistemas eléctricos às 1I45IUTC. O 
abastecimento do foguetão iniciou-se às 173]UTC e às 
1901UTC procedeu-se ao arrefecimento do motor criogénico 
Vulcain-2. 


Às 211 UTC iniciou-se a verificação das ligações de 
telemetria, detecção e dos sistemas de comendo do lançador 
com o centro de controlo. Às 2202UTC (T-13m30s) a contagem 
decrescente decorria sem qualquer problema, exceptuando uma 
situação registada com um canal de comunicação entre o 
lançador e o centro de controlo que acabou por ser resolvida 
pelas 2210UTC (T-10m30s). 





As 2214UTC (T-7m) dava-se inicio à Sequência Sincronizada de 
Lançamento, com os computadores a controlarem a fase final da contagem 
decrescente que seria interrompida às 2220UTC a T-13s. Nesta fase os indicadores 
relativos à Autorização, Plataforma de Lançamento e satélite Stentor na sala de 
controlo Júpiter, passaram a vermelho indicando um problema com estes elementos. 
Em resultado desta situação a contagem decrescente era reciclada para T-7m (inicio 
da Sequência Sincronizada de Lançamento). A janela de oportunidade de 
lançamento tinha a duração de 43 minutos e fechava às 2304UTC. 


Às 2231UTC o indicar do satélite Stentor na sala Júpiter passava a verde, 
mas o indicador da Plataforma de Lançamento mantinha-se em vermelho ao mesmo 
tempo que prosseguiam o esforços para resolver os problemas antes do 
encerramento da janela de lançamento. 


A contagem decrescente era retomada às 2240UTC (T-7m) para uma 
ignição às 2247:46UTC. Com a verificação das pressões dos tanques de propolente 
a decorrer, teria lugar a abortagem do lançamento a meros segundos da ignição do 
motor Vulcain-2 e quando já se encontrava accionado o sistema de queima de 
hidrogénio residual na plataforma de lançamento ELA-3. 


Nesta fase, e sem se estabelecer uma nova data de lançamento, o Ariane- 
SECA foi transportado de volta para o edifício de montagem final. Isto foi 
necessário porque na realidade os braços umbilicais se separaram do lançador, o que 
implica que o propolente só pode ser retirado dos tanques através de canais de 
purga. Esta tarefa demorou 25 horas e finalizada o veículo foi novamente 
transportado para o edifício de montagem onde os técnicos da Arianespace 
investigaram a causa do problema que originou a abortagem do lançamento a 28 de 
Novembro. 


Inicialmente a Arianespace informou que um problema com o sistema de 
retracção dos braços umbilicais de abastecimento criogénico forçara a abortagem do 
lançamento, devido ao facto de não se encontrarem na posição ideal para o 
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lançamento. Porém, a 29 de Novembro, o Director da Arianespace, Jean-Yves Le Gall, informou que o problema 
encontrava-se no sistema informático que não conseguira detectar a ignição do sistema de eliminação de hidrogénio 
residual sobre o motor Vulcain-2, sublinhando que o problema não estava directamente relacionado com o Ariane-SECA. O 
sistema de queima do hidrogénio residual acabou por ser substituído na plataforma de lançamento. 


A 8 de Dezembro a Arianespace anunciava que a nova data de lançamento seria o dia 11 de Dezembro e que a 
janela de lançamento decorria entre as 2222UTC e as 2314UTC. 


No dia 11 de Dezembro a contagem decrescente decorreu sem problemas com a Sequência Sincronizada de 
Lançamento a ter início às 2215UTC (T-7m) e a ignição dos propulsores laterais de combustível sólido a ter lugar às 
2221:25UTC. O veículo executou as manobras de rotação e inclinação às Sequência Sincronizada de Lançamento, com os 
computadores a controlarem a fase final da contagem decrescente 2222UTC colocando-se numa trajectória em direcção a 
Este sobre o Oceano Atlântico. 


A separação dos propulsores laterais de combustível sólido dava-se às 2223:42UTC (T+2ml7s) e a T+3m 
(2224:25UTC) o Ariane-SECA encontrava-se a 107 km de altitude e viajava a uma velocidade de 2,07 km/s. A ogiva de 
protecção dos satélites separava-se às 2224:32UTC (T+3m7s). Às 2225:25UTC (T+4m) o lançador encontrava-se a 136 km 
de altitude e viajava a 2,0 km/s. 


A T+5m40s (2227:05UTC) a velocidade do Ariane-SECA era de 2,04 km/s e o veículo encontrava-se a 140 km de 
altitude. Por esta altura era visível que algo correra mal no lançamento, pois o veículo começara a perder altitude e a sua 


velocidade diminuía. 
Veículo Lançador Local Lançamento 


| Data | 
1999-F03 | 307 | Rússia - 147 | 27-Out-99 | 8K82K Proton-K DM-2 (386-02) | GIK-5 Baikonur Ekspress-Al 
Pie sKce. 
1999-F04 | 308 | Japão - 007 |15-Nov-99 H-2 (H-II-8F) Tanegashima MTsSat 
FCEEekded 
IS95TOS 


2000-FO 310 | Japão - 008 | 10-Fev-00 M-V (M-V-4) Kagoshima, M-V ASTRO-E 
2000-F0O 311 | Rússia - 148 | 12-Mar-00 11K77 Zenit-3SL DM-SL Odyssey Plt. ICO F-1 


2000-F03 | 312 | Rússia - 149 127-Dez-00 11K68 Tsyklon-3 GIK-1 Plesetsk Strela-3; Gonets 
LC32 


2001-F01 EUA - 126 | 21-Set-01 Taurus 2110 T011-T06) Vandenberg AFB OrbView-4; 
SLC-576E QuikTOMS; SDB; 
Celestis-04 


2002-F01 | 314 | China - 008 | 15-Set-02 Kaituozhe-1 (KT-1) Taiyuan SLC Tsinghua-2 (2) 
y! g 
Rússi - : 


2002-F0 315 ssia - 150 |] 15-Out-02 11A511U Soyuz-U GIK-1 Plesetsk Foton-M n.º 1 
LC43-3 

2002-F03 | 316 | ESA-009 |11-Dez-02 Ariane-SECA (V 157) CSG Kourou Hot Bird-7; Stentor 
ELA-3 


Análise do acidente da missão V157 


O lançamento da missão V 157 deu-se à hora prevista (2221:25UTC) e tudo parecia correr bem até à separação dos 
propulsores laterais de combustível sólido a T+137 s (2223:42UTC). No entanto a T+96 s (2223:01UTC) a telemetria 
proveniente do Ariane indicava uma ligeira descida na pressão do sistema de arrefecimento do motor Vulcain-2. 


Entre T+2m58s (2224:23UTC) e T+3m6ós (2224:31UTC) desenvolveu-se um problema grave na operação do 
Vulcain-2. A T+3m7s (2224:32UTC) separava-se a ogiva de protecção dos satélites tal como estava planeado, no entanto o 
veículo não se encontrava na exacta orientação (atitude) nesse momento o que levou a que ficasse descontrolado a uma 
altitude de 149,67 km. Finalmente, a T+7m35s (2229:00UTC), foram enviados os comandos para a autodestruição do 
foguetão quando este se encontrava a 69,20 km de altitude. Os destroços caíram no Oceano Atlântico numa área situada 
entre os 800 km e os 1.000 km da costa da Guina Francesa. 





A comissão de inquérito ao acidente da missão V157, formada a 13 de Dezembro de 2002, concluiu que uma fuga 
nas tubagens do sistema de refrigeração que envolve a tubeira do motor Vulcain-2, impediu o arrefecimento da tubeira 
levando a um aquecimento excessivo e posterior deformação, colocando o veículo numa trajectória errónea a T+2m50s 
após o lançamento. A comissão de inquérito referiu também que não houve uma exaustiva definição das cargas às quais o 
motor Vulcain-2 estaria sujeito em voo, referindo que é extremamente difícil simular em terra estas cargas adicionais. 
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De referir que o desenho da tubeira do motor Vulcain-1 (que equipa o Ariane-5G) e do motor Vulcain-2 difere em 
dois pontos: a) a forma das tubagens de arrefecimento que forma a estrutura da tubeira e, b) a tecnologia dos sistemas de 
endurecimento das tubeiras. 


Após rever a informação proveniente do funcionamento de doze voos com sucesso que utilizaram o motor 
Vulcain-l, a comissão de inquérito não identificou qualquer problema com o funcionamento e resistência da tubeira. No 
entanto a comissão propôs um exame exaustivo ao comportamento da tubeira do motor Vulcain-1, incluindo a elaboração 
de um modelo preciso para demonstrar o correcto comportamento da tubeira durante o voo. Sugeriu ainda que se 
procedesse à modificação da tubeira do Vulcain-2 tendo em conta a experiência adquirida com o Vulcain-l e que se levasse 
a estudo a possibilidade de simular no solo as cargas observadas durante o voo do Vulcain-2. 


14 de Dezembro — H-2A / 2024 (4F) 


ADEOS-2 “Midori”; FedSat-1; WEOS “Kanta Kun”; Micro Lab-Sat 


A quarta missão do foguetão lançador japonês H-2A marcou o 56º lançamento orbital de 2002. No dia 14 de Dezembro, e 
após estar originalmente planeado para ter lugar em Novembro e ser adiado para o dia 10 de Dezembro, o foguetão H-2A 
colocou em órbita a sua primeira carga estrangeira, o satélite australiano FedSat-1, juntamente com os satélites ADEOS-2, 
Micro Lab-Sat e WEOS. 


O desenvolvimento do lançador H-2A surgiu após os maus resultados obtidos com o lançador H-2 que resultaram 
na perda de vários satélites nas suas missões finais. 


O H-2A na sua versão 2024, é um lançador a quatro estágios auxiliados por uma série de propulsores laterais de 
combustível sólido e de ignição sequencial. Basicamente esta é uma versão de baixo custo desenvolvida para o mercado 
comercial, na qual os dois propulsores sólidos SRB-A podem ser auxiliados por quatro propulsores sólidos mais pequenos 
denominados SSB. Assim, o H-2A tem a capacidade de colocar 11.730 kg numa órbita baixa de 300 km de altitude e com 
uma inclinação orbital de 30,4º em relação ao equador terrestre, ou então pode colocar 5.000 kg numa órbita de 
transferência para a órbita geossíncrona. No lançamento é capaz de desenvolver 477.000 kgf, tendo uma massa total de 
289.000 kg. O seu diâmetro é de 4,0 metros e o seu comprimento atinge os 49,0 metros. 


Cada SRB-A (Solid Rocket Boosters-A), por muitos considerado como o estágio O (zero), tem um peso bruto de 
76.400 kg, pesando 10.400 kg sem combustível. Cada propulsor tem um diâmetro de 2,5 metros, um comprimento de 15,2 
metros e desenvolve 230.000 kgf no lançamento, com um Tes de 280 s (vácuo), um Ies-nm de 230 s e um Tq 101 s. 


Por seu lado cada SSB (Solid Strap-on Boosters) tem um peso bruto de 15.200 kg, pesando 2.100 kg sem 
combustível. Cada propulsor tem um diâmetro de 1,0 metro, um comprimento de 14,9 metros e desenvolve 63.900 kgf no 
lançamento, com um les de 283 s (vácuo) e um Tq 60 s. Estes propulsores constituem o terceiro (dois propulsores) e quarto 
estágio (restantes dois SSB) na fase de lançamento. Cada SSB está equipado com um motor Castor-4AXL também 
designado por TX-780XL e é desenvolvido pela Thiokol. O Castor-4AXL tem um peso bruto de 14.851 kg, pesando 1.723 
kg sem combustível. Desenvolve 61.164 kgf no lançamento, com um es de 269 s (vácuo) e um Tg 60 s. 


O terceiro estágio do H-2A (H-2A-1) tem um peso bruto de 113.600 kg, pesando 13.600 kg sem combustível. Tem 
um diâmetro de 4,0 metros, um comprimento de 37,2 metros e desenvolve 112.000 kgf no lançamento, com um Tes de 440 
s (vácuo), um les-nm de 338 s e um Tq 390 s. Está equipado com um motor LE-7A, desenvolvido pela Mitsubishi, que 
consome LOX e LH,. O LE-7A pode variar a sua potência em 72%. 


Finalmente o quarto estágio do H-2A (H-2A-2) tem um peso bruto de 19.600 kg, pesando 3.000 kg sem 
combustível. Tem um diâmetro de 4,0 metros, um comprimento de 9,2 metros e desenvolve 14.000 kgf no lançamento, com 
um les de 447 s e um Tg 534 s. Está equipado com um motor LE-SB, desenvolvido pela Mitsubishi, que consome LOX e 
LH.. 


H-2A 2024 29-Ago-01 7:00:00 LRE (26898 01-0384); VEP-1 (26899 01-038B) 


H-2A 2024 04-Fev-02 :45: MDS-1 Tsubasa (27367 02-003A) 
DASH (27368 01-003B) 
VEP-3 (27369 01-003C) 


H-2A 2024 10-Set-02 8:20:00 USERS (27515 02-0424) 
DRTS Kodama (24516 02-042B) 
H-2A 2024 14-Dez-02 ADEOS-2 'Midori-2' (27597 02-056A) 
FedSat-1 (27598 02-056B) 
WEOS Kanta Kun' (27599 02-0560) 
Micro Lab-Sat (27600 02-056D) 
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Os satélites a bordo do H-2A 


Pela primeira vez o H-2A transportou uma carga constituída por quatro satélites sendo um deles o primeiro 
satélites australiano desde os anos 70. 


Midori-2 (ADEOS-2) 


O satélite principal a bordo do H-2A foi o ADEOS-2, 
posteriormente baptizado como Midori-2. O Advanced Earth 
Observing Satellite 2, tem um comprimento de 5,0 metros, uma altura 
de 4,0 metros e uma largura de 4,0 metros. O satélite está equipado 
com um único painel solar com uma largura de 3,0 metros e um 
comprimento de 24,0 metros. Tem um peso total de 
aproximadamente 3.680 kg, dos quais 1.200 kg representam o 
equipamento transportado. O satélite opera numa órbita recorrente de 
4 dias e sincronizada com o Sol, a uma altitude de 802,9 km e uma 
inclinação de 98,62º em relação ao equador terrestre. O seu período 
orbital é de 101 m. O Midori-2 tem uma vida útil de 3 anos, mas 
transporta propolente suficiente para operar durante 5 anos. Foi 
construído pela Mitsubishi Electric e o seu principal operador é a 


RE ADEOS-I 


ê ; ; ; 1 

O Midori-2 surge como O sucessor do Midori (ADEOS) NASDA 
colocado em órbita em 1996 e o seu principal objectivo é a obtenção 
de informação relativa às alterações do clima global terrestre. Como 
objectivos secundários encontram-se a sua contribuição para as 
aplicações relacionadas com a meteorologia e a industria pesqueira japonesa. O Midori-2 é dedicado particularmente à 
investigação do ciclos da água, energia e carbono. Espera-se que a informação obtida pelo satélite seja utilizada por 
programas internacionais de pesquisa tais como o GEWEX (Global Energy and Water Cycling Research Experiment), o 
CLIVAR (Climate Variability Research Program) e o IGBP (International Geosphere and Biosphere Research Program). 
A vertente internacional do Midori-2 é realçada pela contribuição com os instrumentos SeaWinds, POLDER e ILAS-II (ver 
em baixo). 





O Modori-2 é o maior satélite alguma 
vez construído pelo Japão. Em órbita p satélite 
tem uma envergadura de 11,0 metros (na direcção 
do voo) e 29,0 metros (na direcção perpendicular 
ao seu sentido de voo). O veículo consiste em 
dois módulos (“bus”) que albergam a 
instrumentação MM (“Mission Module”) e os 
subsistemas BM (“Bus Module”), estando cada 
unidade de observação terrestre colocada num 
painel de suporte. A antena de comunicação do 
sistema IOCS (Inter-Orbital Communications 
Subsystem) e o suporte do painel solar estão 
colocados na parte superiora do MM. O módulo 
BM transporta os subsistemas  C&DH 
(Communication and Data Handling Subsystem), 
MDP (Mission Data Processing Subsystem), DT 
(Direct Transmission Subsystem), EPS (Electrical 
Power Subsystem), AOCS (Attitude and Orbit 
Control Subsystem) e RCS (Reaction Control 
Subsystem). Cada uma desta unidade tem um 
controlo térmico independente e um mínimo de interfaces com as outras unidades, minimizando assim o período de 
integração e teste do veículo. 





O subsistema C&DH está equipado com um computador OBC (On Board Computer) que permite a operação 
automática e autónoma dos planos de operação da missão e verificação do estado dos instrumentos a bordo. O subsistema 
IOCS transmite os dados das observações através de um satélite de retransmissão para as estações terrestres que não são 





"O satélite Midori / ADEOS (24277 1996-0464) foi colocado em órbita a 17 de Agosto de 1996 (0153UTC) por um 
foguetão H-II(2) (H-II-4F) a partir do Complexo Yoshinubo do Centro Espacial de Tanegashima. Juntamente com o Midori 
foi também lançado o satélite JAS-2 (24278 1996-046B). 
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capazes de comunicar directamente com o satélite. O AOCS utiliza um sistema de controlo da atitude em três eixos 
espaciais e um sistema de controlo de momento nulo, conseguindo um erro na atitude de menos de 0,3º e uma estabilidade 
de 0,003 º/s. O RCS produz os impulsos necessários para as manobras orbitais usando motores capazes de gerar forças de 1 
Ne20N. O satélite está timbém equipado com equipamento destinado a monitorizar o ambiente espacial no que diz 
respeito às radiações e seus efeitos (TEDA — Technical Engineering Data Acquisition Equipment). O Midori-2 transporta 
quatro sensores para observar a Terra: 


AMSR (Advanced Mocrowave Scanning Radiometer) — recolhe informação em microondas proveniente da 
superfície e atmosfera terrestres, obtendo dados físicos no que diz respeito à quantidade de água no vapor de 
água na atmosfera, precipitação, temperatura da superfície dos mares, ventos na superfície dos mares, 
movimentos do gelo, etc.. 


GLI (GLobal Imager) — o GLI é um sensor óptico que observa a radiação solar, etc., que é reflectida pela 
superfície terrestre incluindo a litosfera, hidrosfera e nuvens, medindo o conteúdos físicos tais como a 
temperatura, distribuição da vegetação e distribuição do gelo. 


ILAS-I (Improved Limb Atmospheric Spectrometer-IN) — sensor para monitorizar a camada de ozono sobre 
os pólos. Foi desenvolvido pelo National Institute for Environmental Studies (NIES) do Japão. 


SeaWinds (Sea Winds) — é um instrumento da NASA que fornece medições de alta precisão da velocidade e 
direcção dos ventos na superfície dos mares, ao observar a reflexão de microondas na superfície. 


POLDER (Polarization and Directionality of the Earth's Reflectances) — é um sensor que tem como função 
medir a polarização, características direccionais e espectrais da luz solar reflectida pelos aerossóis, nuvens, 
superfície oceânica e terrestre. Foi desenvolvido pelo CNES. 


Por outro lado, os instrumentos transportados a bordo do Midori-2 são: 


DCS (Data Collecting System) — o DCS recebe os dados provenientes das plataformas DCP (Data Collection 
Platforms) localizadas na zona do satélite virada para a superfície e ao mesmo tempo envia comandos de 
controlo para o DCS. 


TEDA (Technical Data Acquisition Equipment) — monitoriza o ambiente espacial na órbita do Midori-2 e 
obtém informação relacionada com a degradação, danos por radiação e anomalias nos materiais em contacto 
directo com o ambiente espacial. 


ODR (Optical-disk Data Recorder) — gravador de alto ganho e grande velocidade que utiliza tecnologia 
magneto-óptica. 

VMS (Visual Monitoring System) — câmara CCD equipada para monitorizar e verificar a operacionalidade de 
novos elementos a bordo do satélite. 


DMS (Dynamic Monitoring System) — sistema de monitorização do movimento a bordo do Midori-2, sendo 
desenvolvido tendo em conta os erros detectados a bordo do Midori / ADEOS enquanto se encontrava em 
órbita. 


Os subsistemas a bordo do Midori-2: 


C&DH (Communications and Data Handling Subsystem) — tem como função receber e descodificar os 
comandos que são enviados da estação de controlo TACS (Tracking & Control Station) e transmite a 
telemetria dos instrumentos do satélite para o TACS. 


IOCS (Inter Orbital Communications Subsystem) — realiza a comunicação entre satélites e as estações de 
controlo e rasteio, utilizando satélites de retransmissão. 


MDP (Mission Data Processing Subsystem) — quando os dados da missão e outra informação estão editados 
eprontos para transmissão, o MDP grava essa informação utilizando o MDR, o DT eo IOCS. 


DT (Data Transmission Subsystem) — transmite os dados da missão para as estações no solo. 


EPS (Electrical Power Subsystem) — faz a distribuição da energia por cada subsistema do satélite, controla o 
carregamento e descarregamento das baterias e realiza o controlo da ignição da ordenança. 


PDL (Paddle Subsystem) — converte a energia solar em energia eléctrica e fornece energia ao satélite. 


AOCS (Attitude and Orbital Control Subsystem) — adquire a atitude espacial em três eixos após a separação 
do último estágio do lançador, mantém o satélite estável, controlo a sequência de manobras orbitais e manobra 
o painel solar. 


RSC (Reaction Control System) — gera a força necessária para aquisição da atitude inicial e manobras orbitais 
após o envio do sinal pelo AOCS. 


DTL (Direct Transmission for Local Users) — o DLI transmite os dados das diferentes nadas de observação 
do GLI para utilizadores locais (por exemplo barcos de pesca). 
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FedSat-1 


Construído pelo CRCSS (Cooperative Research Centre for Satellite Systems), o FedSat-1 é o primeiro satélite australiano 
em órbita desde Janeiro de 1970”. O projecto de desenvolvimento do FedSat-1 surgiu em 1998 com o objectivo de 
demonstrar a capacidade da Austrália no desenho, desenvolvimento, construção e operação de pequenos satélites (mico- 
satélites). 


Os principais objectivos deste satélite durante o seu período de vida de três anos em órbita, são a realização de 
experiências na área das comunicações, sistemas de posicionamento global, ciências espaciais, detecção remota e pesquisa 
em engenharia. O projecto do lançamento do FedSat-1 a bordo do H-2A surge da intensa cooperação entre a Austrália e o 
Japão que ofereceu o seu lançador sem cobrar qualquer custo, recebendo em troca acesso aos dados científicos obtidos 
durante o período de actividade do satélite. 


O satélite tem a forma cúbica com uma aresta de 0,58 metros e um peso de 58 kg e contém instrumentação para 
comunicações, ciências espaciais, navegação e equipamento de computação, estando também destinado a fornecer serviços 
de Internet em banda larga para as zonas mais remotas da Austrália. 


O FedSat transporta as seguintes cargas: 


e Receptor GPS -— um receptor de GPS (Global Positioning System) de dupla frequência e que foi fornecido 
pela NASA. O sistema GPS irá permitir uma melhor detecção da posição do satélite em órbita e a informação 
recebida irá permitir ao CRCSS estudar métodos de determinar a órbita dos satélites. Estes métodos de 
determinação irão definir gamas de precisão na ordem de metros no caso de operações de controlo do satélite, 
na ordem dos centímetros quando se trate do processamento de informação da missão e a determinação da 
posição utilizando múltiplas antenas. O receptor de GPS irá também suportar alguns estudos relacionados com 
a ionosfera. Como os satélites Navstar (pertencentes à rede GPS) estão localizados em órbitas mais elevadas 
do que a órbita do FedSat-1, este pode detectar sinais de GPS que já tenham atravessado a ionosfera. A 
interpretação dos sinais detectados pode ilustrar a dinâmica dessa parte da atmosfera. Ao se obter «cortes da 
atmosfera por GPS» é possível elaborar-se uma representação dinâmica e tridimensional da ionosfera. O 
CRCSS deverá ser a única organização a levar a cabo um estudo da ionosfera utilizando esta técnica. 


e NewMag — o NewMag é um magnetómetro extremamente sensível utilizado para medir a força do campo 
magnético terrestre. A Terra comporta-se como um imã gigante com linhas de campo magnético a emergirem 
dos pólos para o espaço. Ao atravessar essas linha imaginárias, o NewMag pode medir as vibrações 
simultaneamente com magnetómetros instalados no solo, investigando assim a dinâmica da megnetosfera 
(alterações na sua forma devido a variações solares) e estudar a propagação de ondas megnetosféricas. Esta é 
uma região extremamente complexa com variações induzidas pelo vento solar com um grande efeito na 
magnetosfera e nas condições do clima espacial. Estas alterações podem também afectar estruturas na 
superfície do planeta. O estudo levado a cabo pelo CRCSS irá ajudar na prevenção e aviso antecipado das 
tempestades solares. O NewMag está montado num braço extensível com um comprimento de 2,5 metros, por 
forma a evitar interferências magnéticas do próprio satélite. 


e Computação de alta performance — a carga computacional transportada pelo FedSat-1 é a primeira 
utilização de tecnologia de computação reconfigurável no espaço. Este tipo de computadores permitem uma 
alteração nos seus circuitos físicos através de controlo via software, onde circuitos físicos podem ser 
instalados num módulo reconfigurável e através de comando remoto. 


e Repetidor de banda-Ka - o repetidor de banda-Ka a bordo do FedSat-1 está desenhado por forma a poder 
utilizar frequências elevadas. O repetidor processa o sinal de e para o solo na banda de frequência, 
empregando circuitos monolíticos de microondas fabricados em Gálio/Arsénico. 


e Processador de Banda-Base — este processador permite o tratamento a bordo de sinais de banda-Ka e banda- 
UHF. Opera como um modem de fraca potência com operação flexível. Providencia também um canal de 
operações de comando para o satélite. Estudantes irão utilizar este processador para estudar e desenvolver uma 
variedade de protocolos de telecomunicações, incluindo ligações solo-satélite e ligações inter-satélite. 


e Carga de comunicações UHF — esta carga irá introduzir um novo tipo de serviço para satélites em órbitas 
baixas por forma a obter dados ambientais. Esta carga irá facilitar as transmissões de alta velocidade através 
de acessos múltiplos e de técnicas de controlo de erros. 





2? No dia 23 de Janeiro de 1970 (1131UTC) era lançado o segundo satélite australiano, o Australis Oscar-5 (04321 1970- 
008B) por um foguetão Thor Delta N6 (542/D76) a partir da Plataforma SLC-2W da Base Aérea de Vandenberg, que 
colocou também em órbita o satélite ITOS-1 (04320 1970-0084). O primeiro satélite australiano foi o WRESAT (03054 
1967-1184) colocado em órbita no dia 29 de Novembro de 1967 (0449UTC) por um foguetão Redstone SPARTA (CC- 
2029/SV-10) a partir da Plataforma LA8 da Base de Woomera, Austrália. 
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e CD-ROM -—o FedSat-l transporta um disco compacto colocado num dos seus lados e que contém mensagens 
de áudio de cidadãos australianos que foram gravadas entre Março e Agosto de 2000. Como o FedSat-1 
permanecerá em órbita pelo menos por 100 anos, este disco serve como uma capsula do tempo onde estão 
guardados vários aspectos da vida na Austrália. Caso no futuro não seja possível recuperar o disco, existe 
outra cópia no Museu Nacional da Austrália. 


Micro Lab-Sat 


O Micro Lab-Sat é um pequeno satélite de forma ortogonal com um peso de 54 kg (após a separação do foguetão lançador), 
uma altura de 0,515 metros e uma largura de 0,688 metros, construído pelo Office of Research and Development (ORD) da 
NASDA. 


Os principais objectivos a atingir pelo Micro Lab-Sat durante a sua vida útil projectada para um tempo mínimo de 
3 meses, são a promoção da fabricação deste tipo de satélites por novos engenheiros no ORD e a cooperação com outros 
projectos semelhantes; a expansão de oportunidades na viabilização de novas tecnologias espaciais; a promoção de 
oportunidades na utilização do satélite por parte de institutos de pesquisa e universidades; e o desenvolvimento de 
tecnologias de baixo custo e de alta performance na construção de pequenos satélites. 


A missão deste pequeno satélite pode ser dividida em três aspectos principais: 


1) Teste da viabilidade do módulo (bus) a ser utilizado em satélites até 50 kg de peso. 

a) Computador de bordo altamente funcional e fiável; 

b) Método de tomada de decisão através de computação comparativa; 

c) Estabilização nos três eixos espaciais para satélites com 50 kg de peso; 

d) Conceito PPT (Peak Power Tracking); 

e) Aplicação para tecnologias comerciais. 
2) Teste da validade do novo sistema de separação de satélites do último estágio do lançador. 
3) Tecnologias de inspecção remota. 

a) Câmara CMOS e computador de bordo utilizado para processamento de imagem; 

b) Processamento de imagem para navegação e controlo; 

c) Estimativa de movimento para objectos em voo livre. 

Kanta-Kun (WEOS) 


Desenvolvido pelo Chiba Institute of Technology (CIT), o satélite WEOS (Whale Ecology Observation Satellite) 
foi baptizado Kanta-Kun após atingir a órbita terrestre. 


O satélite tem um peso de 50 kg e tem como objectivo detectar os grupos de baleias a partir da órbita terrestre com 
a utilização de um pequeno emissor colocados nos animais por biólogos. Com um período de vida projectado para dois 
anos, o Kanta-Kun irá permitir que os biólogos tenha uma melhor compreensão dos padrões do modo de vida das baleias. 


Lançamento da missão 4F do 
H-2A 

O satélite Midori-2 chegou ao Centro 
Espacial de Tanegashima em Setembro de 
2001 para dar início a uma longa série de 
testes e preparativos para o seu 
lançamento. A 30 de Outubro de 2002 era 
transportado para o edifício de montagem 
para iniciar as operações de abastecimento 
e processamento final. 


Os diferentes componentes do 
lançamento foram transportados para o 
centro espacial a bordo de grandes barcos 
que chegaram à Ilha de Tanegashima no 
dia 2 de Novembro, seguindo-se no dia 
seguinte a retirada do primeiro estágio do 
contentor de transporte e sua elevação e colocação na plataforma móvel de lançamento. No dia 4 de Novembro era a vez do 
segundo estágio ser retirado do contentor de transporte e de ser colocado sobre o primeiro estágio já na plataforma móvel. 
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Os propulsores laterais de combustível sólido foram acoplados ao primeiro estágio nos dias 5 e 6 de Novembro e 
posteriormente, nos dias seguintes, procedeu-se à montagem das suas ogivas aerodinâmicas. 


No dia 8 de Novembro iniciou-se o abastecimento dos motores de controlo de atitude do ADEOS-2 que terminou 
no dia 10 de Novembro. De seguida os técnicos procederam a uma exaustiva inspecção do lançador e dos satélites antes de 
se proceder à sua montagem final. 


O H-224A foi transportado para a plataforma de lançamento do Complexo Yoshinubo no dia 28 de Novembro por 
forma a ser levada a cabo uma simulação do lançamento com o abastecimento do primeiro e segundo estágios do foguetão 
com os propolentes criogénicos. Após a conclusão do teste o lançador foi transportado de volta para o edifício de 
montagem. Nessa mesma semana o ADEOS-2 foi colocado no interior da sua ogiva de protecção juntamente com os 
restantes três satélites. Os quatro veículos foram colocados no topo do foguetão lançador no dia 6 de Dezembro. 


No dia 11 de Dezembro procedeu-se ao abastecimento do segundo estágio com os propolentes hipergólicos 
destinados aos motores de controlo de atitude. 


O H-2A (4F) foi transportado para a plataforma de lançamento no dia 13 de Dezembro quando faltavam 12 horas 
para a ignição. Após chegar à plataforma iniciaram-se os trabalhos de conexão dos cabos umbilicais entre os sistemas no 
solo e o veículo, dando-se também início às operações de abastecimento criogénico. 
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O lançamento do quarto H-2A deu-se às 013 1U'TC do dia 14 de Dezembro. Os propulsores laterais de combustível 
sólido terminaram a sua queima a T+Im42s, quando o lançador se encontrava a uma altitude de 51 km e a uma distância de 
20 km de Tanegashima, viajando a uma velocidade de 1,3 km/s. A separação dos dois propulsores dá-se a T+Im48s 
(altitude de 57 km; distância de 24 km de Tanegashima; velocidade de 1,3 km/s). O gráfico anterior ilustra as diferentes 
fases do voo do H-24A. 





O satélite ADEOS-2 recebeu a designação internacional 2002-056A e o número de catálogo 27597. O satélite foi 
posteriormente rebaptizado com a designação Midori-2 após um período de testes e verificação em órbita. O satélite 
FedSat-1 recebeu a designação internacional 2002-056B e o número de catálogo 27598, enquanto que o satélite WEOS 
recebeu a designação internacional 2002-056C e o número de catálogo 27599, posteriormente foi rebaptizado com a 
designação Kanta-Kun após um período de testes e verificação em órbita. Finalmente, o satélite Micro Lab-Sat recebeu a 
designação internacional 2002-056D e o número de catálogo 27600. Para as restantes designações dos objectos resultantes 
deste lançamento ver “Outros Objectos Catalogados”. 


17 de Dezembro — Ariane-44L (V156) 


NSS-6 


O penúltimo Ariane-44L marcou o terceiro lançamento orbital de Dezembro de 2002 e o 57º lançamento orbital desse ano. 
O lançamento ocorreu desde a plataforma ELA-2 do Complexo Espacial de Kourou, na Guiana Francesa, América do Sul, 
e em órbita foi colocado o satélite de comunicações NSS-6 pertencente à New Skies Satellites. 


Esta foi a 156º missão de um lançador Ariane, o 115º voo de um Ariane 4, a 75º missão consecutiva com sucesso 
para a família Ariane 4 desde 1995 e a 39º missão de um Ariane-44L. 


O venerável Ariane-4 


A família de lançadores europeia Ariane-4 foi introduzida pela primeira vez a 15 de Junho de 1988 quando na missão V22 
um foguetão Ariane-44LP colocou em órbita os satélites Meteosat-3 (19215 1988-0514), Amsat Oscar-13 (19216 1988- 
051B) e PAS-1 (19217 1988-51C). O desenvolvimento desta família de lançadores foi iniciado em 1982 com o objectivo 
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de aumentar a capacidade de carga dos Ariane em 90%. Os Ariane-4 são lançados a partir do Complexo ELA-2. Esta 
família de lançadores é composta por seis versões do lançador: 


e Ariane-4 40 — esta é uma versão do Ariane-2 / Ariane-3 com o primeiro e terceiro estágios alongados, 
estrutura reforçada, novo sistema de aviónicos e com a possibilidade de utilizar o modulo Spelda para o 
lançamento de dois os mais satélites. Esta versão era incapaz de sair do solo com os tanques de combustível 
completamente cheios e os veículos que foram lançados não possuíam os tanques do primeiro e segundo 
estágios cheios. Foram realizados 77 lançamentos desta versão e todos com sucesso. O primeiro lançamento 
deu-se a 22 de Janeiro de 1990 (0135:27UTC), missão V35, e os satélites colocados em órbita foram o SPOT- 
2 (20436 1990-0054), WeberSat Oscar-18 (20437 1990-005B), LuSat Oscar-17 (20438 1990-005C), Dove 
Oscar-17 (20439 1990-005D), PacSat Oscar-16 (20440 1990-005E), UoSat-3 Oscar-14 (20441 1990-005F) e 
UoSat-4 Oscar-15 (20442 1990-0056). 


e Ariane-4 42L — esta versão do Ariane-4 contava com o auxílio de dois propulsores laterais de combustível 
líquido. Foram realizados 13 lançamentos desta versão e todos com sucesso. O primeiro lançamento deu-se a 
12 de Maio de 1993 (0056:32UTC), missão V56, e os satélites colocados em órbita foram o Astra-1C (22653 
1993-0314) e Arsene (22654 1990-031B). 


e Ariane-4 42P — esta versão do Ariane-4 contava com o auxílio de dois propulsores laterais de combustível 
sólido. Foram realizados 15 lançamentos desta versão e somente um deles fracassou. O primeiro lançamento 
deu-se a 20 de Novembro de 1990 (2311:00UTC), missão V40, e os satélites colocados em órbita foram o 
Satcom-C1 (20945 1990-1004) e GStar-4 (20946 1990-100B). 


e Ariane-4 44L — esta versão do Ariane-4 contava com o auxílio de quatro propulsores laterais de combustível 
líquido. Foram realizados 39 lançamentos desta versão e somente um deles fracassou. O primeiro lançamento 
deu-se a 5 de Junho de 1989 (2237:18UTC), missão V31, e os satélites colocados em órbita foram o Superbird 
A (20040 1989-0414) e DFS Kopernicus-l (20041 1989-041B). 


e Ariane-4 44LP — esta versão do Ariane-4 contava com o auxílio de quatro propulsores laterais sendo dois de 
combustível líquido e dois de combustível sólido. Foram realizados 26 lançamentos desta versão e somente 
um deles fracassou. O primeiro lançamento deu-se a 15 de Junho de 1988 (1119:01UTC), missão V22, e os 
satélites colocados em órbita foram o Meteosat-3 (19215 1988-0514), Amsat Oscar-13 (19216 1988-051B) e 
PAS-1 (19217 1988-51C). 


e Ariane-4 44P — esta versão do Ariane-4 contava com o auxílio de quatro propulsores laterais de combustível 
sólido. Foram realizados 15 lançamentos desta versão e todos com sucesso. O primeiro lançamento deu-se a 4 
de Abril de 1991 (2333:00UTC), missão V43, e colocou em órbita o satélite Anick-E2 (21222 1991-0264). 


O Ariane-44L tem um peso de 486.000 kg, um comprimento de 56,3 metros e um diâmetro de 3,8 metros. É capaz 
de colocar uma carga de 4.250 kg numa órbita de transferência para a órbita geostacionária a 36.000 km de altitude. 


O primeiro estágio L-220 tem um peso bruto de 243.575 kg e um peso de 17.515 kg sem combustível. Os seus 
quatro motores Viking-2B (cada um com uma câmara de combustão, tendo uma massa de 776 kg, um diâmetro de 1,0 
metros e um comprimento de 2,9 metros) desenvolvem uma força de 309.400 kgf no vácuo, tendo Tq de 205 s e um Tes de 
278 s. O motor Viking-2B utiliza como combustível N,04, e UDMH (les-nm de 248 s). Tem uma envergadura de 8,3 
metros, um comprimento de 23,39 metros e um diâmetro de 3,8 metros. 


Os quatro propulsores laterais a combustível líquido L-40 têm um peso bruto cada um de 43.772 kg e um peso de 
4.493 kg sem combustível. Cada propulsor está equipado com um único motor Viking-5C (com uma câmara de combustão, 
tendo uma massa de 776 kg, um diâmetro de 2,2 metros e um comprimento de 2,9 metros) que desenvolve uma força de 
76.683 kgf no vácuo, tendo um Tq de 142 s e um les de 278 s. O motor Viking-5C utiliza como combustível N,0, e 
UDMEH (les-nm de 248s). Têm um comprimento de 19,0 metros e um diâmetro de 2,2 metros. 


O segundo estágio L-33B tem um peso bruto de 37.130 kg e um peso de 3.625 kg sem combustível. O seu único 
motor Viking-4B (cada com uma câmara de combustão, tendo uma massa de 850 kg, um diâmetro de 2,6 metros e um 
comprimento de 3,5 metros) desenvolve uma força de 82.087 kgf no vácuo, tendo um Tq de 125 s e um Tes de 296 s. O 
motor Viking-4B também utiliza como combustível N,04, e UDMH (les-nm de 210s). Tem uma envergadura de 2,6 metros, 
um comprimento de 11,61 metros e um diâmetro de 2,6 metros. 


O terceiro estágio H-10+ tem um peso bruto de 12.310 kg e um peso de 1.570 kg sem combustível. O seu único 
motor HM7-B (cada com uma câmara de combustão, tendo uma massa de 155 kg, um diâmetro de 2,7 metros e um 
comprimento de 2,0 metros) desenvolve uma força de 6.394 kgf no vácuo, tendo um Tq de 759s e um Tes de 446s. O motor 
HM7-B utiliza como combustível LOX e LH, (les-nm de 310s). Tem uma envergadura de 2,7 metros, um comprimento de 
11,05 metros e um diâmetro de 2,6 metros. A zona onde estão situados os sistemas de controlo do lançador (VEB — Vehicle 
Equipment Bay) tem um diâmetro de 4,0 metros e um comprimento de 1,03 metros, pesando 520 kg. A ogiva de protecção 
do satélite tem um comprimento de 9,6 metros, um diâmetro de 4,0 metros e um peso de 800 kg. 
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Após esta missão somente resta um lançador Ariane-4 para ser utilizado. 


[Missão Veículo lançador |Data de Lançamento|Hora (UTC) Satélites | 


23-Fev-02 Intelsat-904 (02-0074/27380) 

JCSat-8 (02-0154/27399): Astra-3A (02-015B/27400) 
V150 | Ariane 44L (4111) 16-Abr-02 23:02:00 NSS-7 (27414 2002-0194) 

intelsat-905 (02:027A/27438) 

06-Set-02 Intelsat-906 (02-0414/27513) 

NS5-6 (27603 2002-0574) 


O satélite NSS-6 








Construído pela Lockheed Martin Commercial Space, Sunnyvale — 
Califórnia, o NSS-6 é um satélite de comunicações de banda-Ku e equipado 
com ligações uplink em banda-Ka, capaz de providenciar acesso interactivo 
a comunicações de alta velocidade em Internet e outros multimédia. Fornece 
também serviços de retransmissão directa para os receptores assinantes, bem 
como todo o complemento de serviços habituais em satélites de 
comunicações cobrindo uma grande área que se estende desde o 
Mediterrâneo Este e Sul de África até à Austrália, Japão e Coreia. O satélite 
está unicamente configurado para poder satisfazer as demandas dos clientes 
da New Skies Satellites, incluindo ISP (Internet Service Provider), serviços 
de transmissão directa e serviços a corporações privadas. O satélite 
possibilita uma operação totalmente interactiva de redes de alta velocidade 
que incorporam pequenos terminais capazes de receberem serviços de 
Internet ou outros serviços de banda larga dentro da área de cobertura do 
NSS-6. 


O satélite está também equipado com unidades críticas de 
redundância, minimizando assim o risco de falhas ao longo da sua vida útil 
de 14 anos. 


O NSS-6 tem a bordo mais de 60 repetidores de alta potência em 
banda-Ku que podem ser atribuídos em órbita a qualquer das seis zonas de 
cobertura (Índia, China, Médio Oriente com cobertura do Sul de África, 
Austrália, Sudeste Asiático e Nordeste Asiático). Adicionalmente o satélite 
possui 15 repetidores lineares que podem ser atribuídos a cada uma das 
zonas dependendo da demanda do mercado. Cada canal em banda-Ku é formado por um sistema independente de antenas 
de alto ganho. Estão ainda disponíveis 12 canais de uplink de super alto ganho em canal de banda-Ka, facilitando a 
transferência de informação a partir de antenas com um diâmetro entre os 0,75 metros e 0,90 metros. Estas ligações 
permitem um controlo eficiente dos níveis assimétricos que caracterizam as ligações das redes de Internet, sendo o seu 
desenho capaz de maximizar a utilização eficiente do espectro de comunicações e da capacidade do satélite. 


O NSS-6 é baseado no modelo Lockheed Martin AZIOOAX e tinha 4.575 kg no lançamento. Tem um 
comprimento de 7,3 metros, uma altura de 3,62 metros e uma largura de 3,62 metros. E estabilizado em órbita nos seus três 
eixos espaciais. 





O lançamento do NSS-6 estava inicialmente previsto para ter lugar em finais de Novembro de 2002 sendo adiado 
para 12 de Dezembro e posteriormente para o dia 17 de Dezembro. 


A missão V156 


A campanha para a missão V156 teve início a 22 de Outubro de 2002 com a reunião dos membros da Arianespace 
em Kourou e a colocação do primeiro estágio do Ariane-44L na plataforma móvel de lançamento no interior do edifício de 
montagem, após ter sido retirado do seu contentor de transporte e colocado na posição vertical. O segundo estágio foi 
colocado sobre o primeiro estágio no dia seguinte e entre 24 e 30 de Outubro procedeu-se à acoplagem dos propulsores 
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laterais de combustível líquido no primeiro estágio. No dia 30 procedeu-se ainda à colocação do terceiro estágio no 
lançador. 


O NSS-6 chegou à Guiana Francesa no dia 13 de Novembro, sendo transportado por um avião Antonov An-124 
até ao Aeroporto Internacional Rochambeau, em Cayenne. O satélite foi transportado no interior de um contento térmico 
capaz de controlar as condições de temperatura e humidade no seu interior. Após ser retirado do interior do avião de 
transporte, o satélite foi transferido para o edifício de preparação das cargas SIB do Ariane situado em Kourou. As 
operações de abastecimento do NSS-6 iniciaram-se a 25 de Novembro. 


O lançador Ariane foi transportado para a plataforma de lançamento a partir do edifício de montagem no dia 5 de 
Dezembro. O Ariane-4 foi literalmente rebocado desde o edifício de montagem até à plataforma ELA-2, onde a plataforma 
móvel foi fixada. De seguida procedeu-se à colocação da torre umbilical e à deslocação da torre de serviço que cobriu por 
completo o Ariane, providenciando assim um ambiente limpo para a instalação da carga no topo do lançador. A instalação 
do NSS-6 no seu lançador foi levada a cabo no dia 10 de Dezembro, tendo sido colocado no interior da ogiva de protecção 
no dia 5 de Dezembro e transportado para a plataforma de lançamento a 9 de Dezembro. 


A luz verde para o lançamento da missão V156 foi dada no dia 14 de Dezembro após a verificação da prontidão de 
todos os sistemas do Ariane, da sua carga, da infra-estrutura de lançamento e das estações de rasteio a ser utilizadas na 
missão, realizada no dia anterior durante a Launch Readiness Review. 


A contagem decrescente final para o lançamento da missão V156 iniciou-se às primeiras horas do dia 17 de 
Dezembro para uma janela de lançamento entre as 2304UTC do dia 177 e as 0101UTC do dia 18 de Dezembro. 


x 


A T-6m (2258UTC) dava-se início à sequência sincronizada de lançamento. A partir desta altura a contagem 
decrescente é controlada por computador e decorre de forma automática. Dois computadores principais controlam as acções 
sendo um dos aparelhos é responsável pelo processamento dos fluídos e propolentes a bordo do Ariane e o outro controla a 
preparação dos sistemas eléctricos que iniciam o programa de voo, a activação dos sistemas de orientação dos motores e a 
transferência de energia das fontes externas para as baterias do lançador. 


Às 2300UTC (T-4m) a equipa de controlo encontrava-se a monitorizar o enchimento final dos depósitos de 
oxigénio e hidrogénio líquidos do terceiro estágio do Ariane. Isto acontece devido ao facto de que tanto o oxigénio como o 
hidrogénio líquido vão-se evaporando naturalmente o que leva à necessidade de se reabastecer constantemente os depósitos 
criogénicos. A pressurização do depósito de oxigénio líquido deu- 
se às 2302UTC (T-2m) e no minuto seguinte o equipamento a 
bordo do Ariane iniciava a utilização das suas baterias internas 
para o fornecimento de energia. 


A T-9s (2304UTC) era libertada a plataforma inercial do 
lançador e a T-5s (2304UTC) deu-se a recolha dos dois braços 
que fornecem os combustíveis criogénicos e a ignição dá-se às 
2304UTC (T=0) e nos 2,8s seguintes os computadores 
verificaram a performance dos motores do primeiro estágio antes 
de entrarem em ignição os quatro propulsores laterais de 
combustível líquido, o que acaba por acontecer a T+4,2s. Os 
dispositivos que seguravam o foguetão à plataforma ELA-2 são 
abertos entre T+4,4s e T+4,6s. O lançador rapidamente se afastou 
da plataforma de lançamento e a T+30s o Ariane já se havia 
colocado numa trajectória em direcção a Este sobre o Oceano 
Atlântico. 


A T+2m3Is (2306UTC) foi concluída a separação dos 
quatro propulsores líquidos que auxiliaram os quatro motores do 
primeiro estágio na fase inicial do voo. Os propulsores acabaram 
por cair no Oceano Atlântico enquanto os motores do primeiro 
estágio continuavam a sua queima. A T+3m (2307UTC) o veículo 
atingia uma altitude de 63,4 km e viajava a uma velocidade de 2,2 
km/s. 


A T+3m37s (2308UTC) deu-se a separação do primeiro 
estágio após o fim da queima dos seus motores. A ignição do 
segundo estágio tem lugar 10s mais tarde. A T+4m (2308UTC) o 
veículo atingia uma altitude de 105 km e viajava a uma 
Lançamento do penúltimo Ariane-44L a 17 de | velocidade de 3,3 km/s. A T+4m20s (2308UTC) separou-se a 
Dezembro de 2002. Imagem: Arianespace. ogiva de protecção do NSS-6, agora desnecessária. A ogiva de 
protecção utilizada no Ariane-4 é fabricada pela empresa suíça 
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Contraves. 


A separação do segundo estágio ocorre às 2309UTC (T+5m52s) e a ignição do estágio criogénico ocorre logo 
depois. A estação de rasteio localizada no Natal, Brasil, começa a captar os sinais do Ariane a T+7/m (231 IUTC), com o 
lançador a uma altitude de 206 km e viajando a uma velocidade de 5,6 km/s. 


Aos T+1Im30s o Ariane-4 encontrava-se a uma altitude de 226,0 km e viajava a uma velocidade de 6,76 km/s. 
Nesta fase do voo o lançador tira partido das leis da Física ganhando energia cinética ao perder energia potencial quando 
perde altitude (aos T+10m30s a velocidade era de 6,4 km/s e a altitude a que se encontrava era de 232,0 km). 


A estação de rasteio localizada na Ilha de Ascensão, Oceano Atlântico, começa a captar os sinais do Ariane a 
T+12m35s (2316UTC), com o Ariane-4 a uma altitude de 215 km e viajando a uma velocidade de 7,09 km/s. 


A T+18m (2322UTC) o lançador havia já atingido a parte mais baixa da sua manobra para ganhar velocidade e 
encontrava-se novamente a subir. A confirmação do fim da queima do terceiro estágio dá-se às 2322UTC (T+18m55s) 
tendo-se atingido a órbita terrestre. De seguida o último estágio do Ariane iniciou uma série de manobras por forma a 
orientar o NSS-6 antes da sua separação que acaba por ocorrer às 2324UTC (T+20m47s). O NSS-6 foi colocado numa 
órbita de transferência para a órbita geossíncrona com os seguintes parâmetros: apogeu 35.904Km (previa-se atingir um 
apogeu de 35.955Km), perigeu 199,4Km (previa-se atingir um perigeu de 199,7Km) e inclinação de 6,99º em relação ao 
equador terrestre tal como se previra. Utilizando os seus sistemas de propulsão elevou-se posteriormente para uma órbita 
geossíncrona a 35.887Km de altitude ocupando uma posição localizada a 95º Este sobre o equador terrestre. 


O satélite NSS-6 recebeu a designação internacional 2002-057A e o número de catálogo 27603. Para as restantes 
designações dos objectos resultantes deste lançamento ver “Outros Objectos Catalogados”. 


20 de Dezembro — 15418 Dnepr-1 


UniSat-2; LantinSat-1; LantinSat-2; SaudiSat-1C; Rubin-2; 2001 Traiblazer 


Dos últimos cinco lançamentos orbitais que marcaram os últimos doze dias de 2002, quatro foram levados a cabo pela 
Rússia e um pela China. 


O primeiro destes cinco lançamentos teve lugar a 20 de Dezembro de 2002, às 1700:00UTC, quando um míssil 
balístico intercontinental R-36MU reconvertido no lançador orbital Dnepr-l colocou em órbita seis satélites. Este 
lançamento estava inicialmente previsto para ter lugar a 4 de Novembro de 2001 sendo adiado para 15 de Dezembro desse 
mesmo ano e posteriormente para 20 de Dezembro. 


O lançador 15418 Dnepr-1 


Estabelecida em 1997 para desenvolver e operar comercialmente o sistema de lançamento Dnepr-1 baseado na tecnologia 
do míssil balístico intercontinental SS-18 Satan, a ISC Kosmotras (International Space Company Kosmotras) é um 
exemplo da cooperação internacional entre a Rússia, a Ucrânia e o Cazaquistão. A ISC Kosmotras tira assim partido de 150 
mísseis SS-18 que podem ser reconvertidos em lançadores espaciais ao abrigo dos acordos de desarmamento e sobre o 
Programa Dnepr. 


A 31 de Maio de 1997 o Presidente Russo e o Presidente Ucrâniano emitiram uma declaração conjunta que 
fornecia as linhas gerais para a criação do Dnepr-1 e afirmava-o como um sistema prioritário a longo prazo. 


O Dnepr-1 é um foguetão lançador baseado em mísseis balísticos R-36MU retirados do serviço militar. Também é 
designado SS-18 Mod.3 (Departamento de Defesa dos Estados Unidos), Satan, RS-20, Ikar ou 15418 . É um lançador a 
três estágios capaz de colocar 4.500 kg numa órbita terrestre a 200 km de altitude e com uma inclinação de 46,2º em 
relação ao equador ou então 3.200 kg numa órbita a 407 km de altitude com uma inclinação de 50,5º (típica da estação 
ISS). No lançamento é capaz de desenvolver 461.000 kgf, tendo uma massa total de 268.300 kg, um comprimento de 34,3 
metros e um diâmetro de 3,0 metros. 


O primeiro estágio tem um peso bruto de 210.800 kg e um peso estimado de 15.000 kg sem combustível. O seu 
único motor RD-264 (com quatro câmaras de combustão, tendo uma massa de 3.600 kg, um diâmetro de 3,0 metros e um 
comprimento de 2,2 metros) desenvolve uma força de 461.000 kgf no vácuo, tendo Tq de 130 s e um les de 318 s (les-nm 
de 293 s). O motor RD-264 utiliza como propolentes N,0, e UDMH. Tem um comprimento de 22,3 metros e um diâmetro 
de 3,0 metros. 


O segundo estágio tem um peso bruto de 49.300 kg e um peso estimado de 5.000 kg sem combustível. O seu único 
motor RD-0255 (com 1+4 câmaras de combustão) desenvolve uma força de 77.000 kgf no vácuo, tendo um Tg de 190 s e 
um Tes de 340 s. O motor RD-0255 também utiliza como combustível N504, e UDMH. Tem um comprimento de 5,7 metros 
e um diâmetro de 3,0 metros. 
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O terceiro estágio tem um peso bruto de 8.200 kg e um peso estimado de 2.000 kg sem combustível. O seu único 
motor RD-869 (com uma câmara de combustão, tendo uma massa de 196 kg, um diâmetro de 3,0 metros e um 
comprimento de 1,4 metros) desenvolve uma força de 1.900 kgf no vácuo, tendo um Tq de 1.000 s e um Tes de 317 s. O 
motor RD-869 também utiliza como combustível N,504, e UDMH. Tem um comprimento de 1,0 metro e um diâmetro de 3,0 
metros. 


Segundo a ISC Kosmotras, o Dnepr-1 é capaz de colocar os satélites numa órbita com um erro de precisão de +/- 
4,0 km na altitude e um erro de +/- 0,04º na inclinação orbital. O veículo é capaz de atingir as órbitas com inclinações de 
50,5º, 64,5, 87,3º e 98,0º em relação ao equador terrestre. 


Lançamento Local Plataforma Veículo Carga 
Lançamento 


o Mo [15 Abr-98 |GIK-5 Baikonur) 97 | R-36M2 15A18M 
aa 2 21-Abr-99 |GIK-5 Baikonur enem 15418 Dnepr-1(6703542509) | UoSat-12 (25693 1999-0214) 


2000-057 | 26-Set-00 |GIK-5 Baikonur | LC109/95 15418 Dnepr-1 Saudisat-1A (26545 00-057A) 
Megsat-1 (26546 00-057B) 
Unisat (25547 00-057C) 
Tiungsat-1 (26548 00-057D) 
Saudisat-IB (26549 00-057E) 


2002-058 |20-Dez-02 | GIK-5 Baikonur LC109 15A18 Dnepr-1 UniSat-2 (27605 02-058A4 
LatinSat-1 (27606 02-058B) 
LatinSat-2 (27607 02-058C) 
SaudiSat-1C (27608 02-058D) 
Rubin-2 (27609 02-058E) 
2001 Trailblazer (27610 02-058F) 


O Dnepr-l é 
lançado a partir de um 
silo onde é colocado 
após ser processado 
para a missão. O 
lançador é colocado no 
silo já com o chamado 
Space Head Module 
(SHM) onde estão 
albergados os satélites 
a colocar em órbita. 
No lançamento um 
sistema gerador a 
propulsor sólido induz 
uma alta pressão na 
zona inferior do 
veículo (bandeja). Esta 
alta pressão actua na 
bandeja inferior 
foguetão que é 
projectado para o 
exterior do silo. Ao 
atingir uma altitude de 
aproximadamente 20 
metros do solo, a 
bandeja inferior 
separa-se do foguetão 
e o seu primeiro 
estágio entra em 
ignição. Como o motor 
do primeiro estágio só 
entra em ignição no 
exterior do silo, o nível 
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de pressão das ondas sonoras é semelhante ao nível atingido por um lançador que inicia a sua viagem a partir de uma 
plataforma à superfície. Nestas condições o lançamento é virtualmente possível sobre quaisquer condições atmosféricas. 


A fase inicial do voo é semelhante a qualquer lançador: após o final da queima do primeiro estágio, este separa-se 
e entra em ignição o segundo estágio. Nesta fase dá-se a separação da ogiva de protecção de carga, agora desnecessária. 
Após o final da queima do segundo estágio, este separa-se e entra em ignição o terceiro estágio iniciando-se também uma 
manobra de rotação de 180º. Finalizando esta manobra os motores do terceiro estágio têm de inverter a direcção por forma 
a continuar o empuxe do veículo. De seguida separa-se o escudo de protecção de dinâmica de gases, permitindo a 
separação da carga. Após a separação da carga o terceiro estágio inicia mais uma queima por forma a abandonar a órbita 
operacional dos satélites agora no espaço. 


As instalações utilizadas no Cosmódromo GIK-5 Baikonur para o Dnepr-l1 incluem o complexo de lançamento 
(LC109):; as instalações de processamento do foguetão lançador; a estação de abastecimento para armazenamento, 
preparação e descarte dos componentes que constituem o propolente do veículo; as instalações de processamento dos 
satélites e do SHM; a estação de abastecimento do SHM. 


A ISC Kosmotras utiliza os aeroportos de Yubileiny e Krayniy para receber os satélites a serem colocados em 
órbita. 


As instalações de processamento dos satélites e do SHM são utilizadas para albergar, armazenar temporariamente 
e processar os veículos a serem colocados no espaço pelo Dnepr-l, além de serem também utilizadas para montar e 
processar o SHM constituído pelos satélites, sistema adaptador dos satélites ao lançador e ogiva de protecção dos satélites. 


As premissas e equipamento localizado no interior do edifício Zénite (Edifício 41; Área 42) de montagem e 
verificação, são também utilizadas para o processamento dos satélites. A «sala estéril» localizada no interior do edifício 
Zénite, está dividida em duas salas mais pequenas com uma área de 212 m? e uma antecâmara que serve de escotilha de 
isolamento com uma área de 32,6 m?. Guindastes com uma capacidade de peso de 850 kg de capaz de elevar as cargas até 
8,2 metros do chão, estão disponíveis na área da escotilha de isolamento e nas salas. As salas e a escotilha de isolamento 
estão divididas por três portas com dimensões 5,2 metros x 6,3 metros (porta da escotilha de isolamento), 5,2 metros x 8,2 
metros (porta entre as salas estéreis) e 5,2 metros x 6,3 metros (porta de acesso ao edifício Zénite). A temperatura no 
interior é mantida entre os 21,1ºC e 26,7ºC, com uma humidade entre os 30% e os 60%. 


As instalações de processamento dos veículos e do SHM também podem ser instaladas no Edifício 40; Área 31, e 
consiste em três zonas (A, Be C). A Zona A (comprimento de 56,0 metros; largura de 11,5 metros; altura do gancho do 
guindaste 13,8 metros; capacidade do guindaste 10.000 kg; temperatura entre 18ºC e 28ºC; humidade relativa entre 40% e 
80%) está destinada à montagem do SHM, podendo-se aí também realizar as verificações mecânicas e eléctricas. A Zona B 
(comprimento de 56,0 metros; largura de 18,5 metros; altura do gancho do guindaste 13,8 metros; capacidade do guindaste 
10.000 kg; temperatura entre 18ºC e 28ºC; humidade relativa entre 40% e 80%) está destinada aos trabalhos preparatórios 
do processamento dos veículos, com a verificação dos interfaces mecânicos e eléctricos pelo pessoal técnico dos próprios 
veículos. A Zona C (comprimento de 63,0 metros; largura de 30,0 metros; altura do gancho do guindaste 13,8 metros; 
capacidade do guindaste 10.000 kg: temperatura entre 18ºC e 28ºC) está destinada a fazer a recepção dos veículos a serem 
lançados quando chegam a Baikonur no interior dos contentores de transporte, recebendo também o sistema adaptador dos 
veículos e ogiva do lançador, servindo também de zona de carga e descarga. 


O edifício está equipado com sistemas de fornecimento de energia, sistemas de aquecimento, sistema de ar 
condicionado, condutas de água, sistema de drenagem, alarmes de segurança e incêndio, e vários sistemas de comunicação. 


O complexo de lançamento do Dnepr-l é uma combinação de instalações de serviços, sistemas de linhas de 
ligação que permitem atingir o estado de prontidão para o lançamento por parte do foguetão lançador e veículos a ser 
colocados em órbita, permitindo também um controlo remoto automatizado de forma contínua e periódica do lançador, 
satélites e equipamento do silo de lançamento. 


O complexo de lançamento inclui: 


e três silos de lançamento que em caso de necessidade pode incluir um quarto silo; 
e centro de controlo; 

e sistema interno de fornecimento de energia; 

e linhas de comunicação e controlo entre diferentes zonas; 

e equipamento de processamento móvel; 


e instalações técnicas e acessos entre diferentes zonas. 


Os centros de controlo e monitorização estão localizados a uma distância segura das instalações do complexo de 
lançamento. Um transporte com a capacidade de controlo da temperatura e humidade, é utilizado para transportar o SHM 
até ao silo de lançamento. 
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Os satélites a bordo do Dnepr-1 


Na sua terceira missão orbital, o 15418 Dnepr-1 transportou seis pequenos satélites: UniSat-2; LatinSat-l; LatinSat-2; 
SaudiSat-1C; Rubin-2 e 2001 Trailblazer. 


O satélite UniSat-2 foi construído pelo Laboratório de Astrodinâmica “La Sapienza” da Universidade de Roma, 
Itália. Com um diâmetro de 0,412 metros e uma altura de 0,250 metros, o UniSat-2 tinha um peso de 10 kg, tendo sido 
colocado numa órbita com um apogeu de 640 km de altitude, um perigeu de 634 km de altitude, com uma inclinação orbital 
de 64,5º e um período orbital 
de 97,6 minutos. Este satélite 
serve como demonstração de 
tecnologias para micro- 
satélites, transportando 
também um detector de 
impactos de destroços em 
órbita, um instrumento para 
vigilância dos aerossóis na 
atmosfera, uma câmara e uma 
carga de micro-propulsão. 


Os satélites LainSat-1 
e LatinSat-2 foram construídos 
pela Space Quest Ltd., Fairfax 
— Virgínia, e são operados pela 
Aprize Satellite, Argentina, 
com o objectivo de testar 
tecnologias para monitorização 
de comunicações fixas e 
móveis na industria dos 
transportes com a recepção e 
transferência de dados. Estes 
satélites são pequenos veículos que são cuidadosamente desenhados e optimizados para retransmissão de dados com um 
consumo de energia mínimo. Cada satélite possui dez receptores de rádio, dois transmissores e uma capacidade até 12MB 
de gravação de dados em gravadores de estado sólido. Os rádios utilizados para as comunicações operam na banda de 
frequência UHF autorizada pela International Telecommunications Union (ITU) para Non-Voice, Non-Geostationery 
Mobile Satellite Services (NVNG MSS). Cada satélite pode recolher dados de mais de 100.000 terminais espalhados pelo 
planeta. O único centro de operação da rede NOC (Network Operations Center) está actualmente operacional em Fairfax, 
planeando-se a construção de um segundo centro nas Bermudas. 





Com uma vida operacional entre os 77 anos e os 10 anos, ambos os veículos LatinSat têm um peso de 12 kg, tendo 
uma altura de 0,25 metros e uma largura de 0,25 metros. Os dois satélites foram colocados numa órbita com um apogeu de 
680 km de altitude, um perigeu de 634 km de altitude, com uma inclinação orbital de 64,5º e um período orbital de 97,7 
minutos. Estes satélites poderão também ser designados como AprizeSat-3 e AprizeSat-4, respectivamente. 


O sistema inicial de satélites da Aprize Satellite irá incluir seis satélites de comunicações em órbitas baixas que 
irão orbitar a Terra 14 vezes por dia, recebendo dados de vários equipamentos activos e elegendo os dados dos quais a 
informação é especificamente solicitada. Após o mercado de retransmissão de dados estar suficientemente desenvolvido, 
planeia-se o lançamento de mais 42 satélites para órbitas similares, aumentado assim a capacidade de retransmissão, a 
redundância do sistema e a cobertura global. 


O SaudiSat-1C (também conhecido como SaudiSat-1S) foi construído pelo Riyadh Space Research Institute - King 
Abdulaziz Technologie Center, Arábia Saudita, e tem um peso de 15 kg, tendo uma altura de 0,295 metros e uma largura de 
0,295 metros. Este satélite pode ser utilizado para a transferência de pacotes de dados entre estações fixas portáteis e 
estações móveis. O SaudiSat-1C foi colocado numa órbita com um apogeu de 660 km de altitude, um perigeu de 634 km de 
altitude, com uma inclinação orbital de 64,5º e um período orbital de 97,6 minutos. Ao SaudiSat-1IC foi também 
posteriormente atribuída a designação Oscar SO-50. 


O satélite Rubin-2 foi construído pela OHB System AG , Alemanha, e tem um peso de 14 kg, tendo uma altura de 
0,295 metros e uma largura de 0,295 metros. O Rubin-2 será utilizado para a transmissão de dados entre o satélite e 
utilizadores através da Internet e um sistema de veículos em órbita através da série Orbcomm. Este é o primeiro satélite a 
ser operado 24 horas por dia através da Internet e sem recorrer a estações de transmissão terrestres. Apenas um PC com 
acesso à Internet é necessário para controlar o satélite e a sua carga experimental. O Rubin-2 foi colocado numa órbita com 
um apogeu de 698 km de altitude, um perigeu de 634 km de altitude, com uma inclinação orbital de 64,5º e um período 
orbital de 97,8 minutos. 
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Finalmente a bordo do Dnepr-1 seguiu o satélite 2001 Trailblazer que foi um modelo, ou artigo de teste estrutural, 
do que será a primeira missão privada à Lua (a Trailblazer Lunar) a ter lugar em finais de 2003 e que será levada a cabo 
pela empresa TransOrbital. 


A TransOrbital assinou um acordo com a ISC Kosmotras para utilizar o Dnepr-1 para lançar a sonda Trailblazer 
para a órbita lunar com o objectivo de fotografar a sua superfície (regiões 
polares e lado oposto da Lua, bem como locais de alunagem americanos e 
soviéticos) e o nascer da Terra sobre o horizonte lunar, levando a cabo também 
algumas experiências comerciais. Existe também a possibilidade de se 
proceder à transmissão de imagens de vídeo a partir de órbita lunar. No futuro. 
2004 ou 2005, a TransOrbital pretende enviar sondas para alunar na superfície 
do nosso satélite natural. 


O modelo da Trailblazer, de pouco mais de 99 kg, pode ser utilizado 
para o desenvolvimento de sondas interplanetárias. 


O modelo utilizado nesta missão, construído na Ucrânia, serviu para 
testar as tecnologias de injecção de alta energia necessária para colocar cargas 
pesadas em órbita juntamente com as suas unidades de propulsão. 


Todos os satélites chegaram ao Cosmódromo GIK-5 Baikonur no dia 
6 de Dezembro já prontos para serem lançados. Entretanto no dia 7 de 
Dezembro procedeu-se ao ensaio do lançamento do Dnepr-l com um veículo 
simulado, pois o lançador destinado a esta missão já se encontrava nesta altura 
colocado no silo de lançamento. 





O satélite Unisat-2 recebeu a designação internacional 2002-0584 e o número de catálogo 27605. O satélite 
LatinSat-1 recebeu a designação internacional 2002-058B e o número de catálogo 27606, enquanto que o satélite LatinSat- 
2 recebeu a designação internacional 2002-058C e o número de catálogo 27607. O satélite SaudiSat-IC recebeu a 
designação internacional 2002-058D e o número de catálogo 27608, enquanto que o satélite Rubin-2 recebeu a designação 
internacional 2002-058E e o número de catálogo 27609. Finalmente, o satélite 2001 Trailblazer recebeu a designação 
internacional 2002-058F e o número de catálogo 27610. Para as restantes designações dos objectos resultantes deste 
lançamento ver “Outros Objectos Catalogados”. 


24 de Dezembro — 8K78M Molniya-M 2BL 


Cosmos 2393 


O 59º lançamento orbital de 2002 teve lugar no dia 24 de Dezembro e foi realizado por um foguetão 8K78M Molniya-M 
2BL que colocou em órbita um satélite militar a partir do Cosmódromo de GIK-1 Plesetsk. O lançamento teve lugar desde 
a Plataforma 2 do Complexo 16 às 1220:13UTC. 


O satélite Cosmos 2388 é um veículo militar do tipo Oko (US-KS) com a função de alertar as forças militares 
russas sobre o lançamento de mísseis balísticos, estando equipado com um telescópio orientado para a superfície terrestre. 
Estes satélites são construídos pela empresa NPO Lavochkin e colocados numa órbita elíptica. 


O primeiro satélite da série Oko (Cosmos 520 — 06192 1972-072A) foi lançado a 19 
de Setembro de 1972 por um foguetão 8K78M Molniya-M, a partir da Plataforma LC41/1 do 
Cosmódromo NIIP-53 Plesetsk, tendo o sistema sido dado como operacional com o 
lançamento do Cosmos 862 (09495 1976-1054) a 22 de Outubro de 1976 (Plataforma LC43/4 
do Cosmódromo NIIP-53 Plesetsk). O sistema Oko (“Olho” em russo) utiliza um conjunto de 
nove satélites colocados em órbitas com períodos orbitais de 12 horas. Estas órbitas são 
conhecidas pela designação de “Órbitas Molniya” e caracterizam-se pelo facto de terem um 
apogeu muito elevado e um perigeu baixo. Geralmente o apogeu localiza-se no hemisfério 
norte tanto sobre os Estados Unidos, como sobre as bases de mísseis americanas na Europa. 
Percorrendo a sua longa órbita, o satélite passaria duas vezes por dia sobre o seu alvo. 
Providos de um telescópio de infravermelhos, os satélites podem detectar as emissões gasosas 
de um míssil em ascensão num período de 20 segundos tendo assim tempo para avisar as 
forças militares russas. Geralmente os satélites Oko têm um peso de 1.900 kg e o telescópio que transportam tem um peso 
de 350 kg e um diâmetro de 0,5 metros. Os satélites estão equipados com um modulo de instrumentos e dois painéis solares 
capazes de gerar 2,8kW de energia. 
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No período entre 1976 e 1980 era prática corrente por parte da União Soviética destruir os satélites em órbita no 
final das suas vidas úteis de 4 anos. Porém, por várias vezes se concluiu que as cargas explosivas a bordo dos satélites 
deflagraram antes do tempo, terminando prematuramente a vida do satélite. 


O Cosmos 2393 foi o 82º satélite da série e apesar da constelação em órbita necessitar de nove satélites para uma 
cobertura total, é muito improvável que a Rússia tenha mais de três ou quatro veículos operacionais em órbita. Na verdade 
o único período no qual a foi possível ter uma constelação completamente operacional deu-se no início dos anos 80. Sendo 
um sistema muito fiável e apesar do ritmo de lançamentos ter diminuído significativamente, não parece razoável afirmar 
que a Rússia irá abandonar este sistema ficando assim sem a capacidade de ser avisada de um ataque com mísseis 
balísticos. 


Cosmos 2368[ 80 [ 1995073A [ 26042 | 27Der95— [SKTEM Molniya-M2BL | GIKC Peseisk LC77 | 





O Cosmos 2393 foi colocado em órbita por um foguetão Molniya-M 2BL realizando o seu 221º lançamento, dos 
quais 214 com sucesso (uma taxa de 96,83% de sucesso). O lançamento do Cosmos 2393 marcou o 314º lançamento de um 
lançador da família Molniya e o 1674º lançamento de um veículo derivado do míssil R-7, verdadeiramente impressionante. 


O 8K78M Molniya-M derivara do míssil balístico intercontinental R-7 de Serguei Korolev e pertencem à mesma 
família dos lançadores 11A4511U Soyuz-U e dos 8K72 Vostok. O 8K78M é também conhecido pelas designações A-2e 
(Designação Sheldom) ou SL-6 (Departamento de Defesa dos Estados Unidos). 


O 8K78M é um lançador com quatro estágios, sendo o 
primeiro constituído por quatro propulsores laterais que auxiliam o 
segundo estágio nas fases iniciais do voo. O lançador tem um 
comprimento de 40,0 metros e um diâmetros no corpo central de 3,0 
metros. É capaz de colocar uma carga de 1.800 kg numa órbita a 
820 km de altitude, ou então uma carga de 1.600 kg numa 
trajectória para a órbita geossíncrona. 


Com um comprimento de 19,0 metros e um diâmetro de 
2,7 metros, cada propulsor lateral tem um motor RD-107 (8D728) 
que consome oxigénio líquido e querosene (RG-1 ou T-1). Têm um 
peso de 43.400 kg (3.770 kg sem combustível) e desenvolvem uma 
força de 101.500 kgf (em vácuo), tendo um Tes de 314 s (Tes-nm de 
257 s) e um Tg de 119 s. O motor RD-107 tem um peso de 1.145 
kg, um comprimento de 2,9 metros e um diâmetro de 0,7 metros. O 
RD-107 foi desenvolvido por Valentin Glushko. 


O segundo estágio está equipado com um motor RD-108 
(8D727) que também consume oxigénio líquido e querosene. Este 
estágio tem um comprimento de 28,0 metros e um diâmetro de 3,0 
metros, tendo um peso de 100.600 kg (6.798 kg sem combustível) e 
desenvolve uma força de 99.600 kgf (em vácuo), tendo um Tes de 
315 s (Ies-nm de 248 s) e um Tg de 291 s. O motor RD-108 tem um 
peso de 1.230 kg, um comprimento de 2,9 metros e um diâmetro de 
0,7 metros. O RD-108 foi desenvolvido por Valentin Glushko e é 
também designado 8D727K ou 8D727P. 


Imagem de arquivo do lançamento de um 
foguetão 8K78M Molniya-M a partir do 
Cosmódromo GIK-1 Plesetsk. Imagem: RKA 
Rosaviakosmos. 





O terceiro estágio tem um comprimento de 2,8 metros e um diâmetro de 2,6 metros, tendo um peso de 24.800 kg 
(1.976 kg sem combustível) e desenvolve uma força de 30.400 kgf (em vácuo), tendo um les de 330 s e um Tq de 241 s. 
Este está equipado com um motor RD-0110 que consume oxigénio líquido e querosene. O motor RD-0110 tem um peso de 
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408 kg, um comprimento de 1,6 metros e um diâmetro de 2,2 metros. O RD-108 foi desenvolvido por Kosberg e é também 
designado 11D55 ou RD-461. 


Por fim o quarto estágio tem um comprimento de 2,8 metros e um diâmetro de 2,6 metros, tendo um peso de 7.000 
kg (1.200 kg sem combustível) e desenvolve uma força de 6.800 kgf (em vácuo), tendo um ITes de 340 s e um Tq de 285 s. 
Este está equipado com um motor S1.5400A que consume oxigénio líquido e querosene. O motor S1.54004, também 
designado 11D33M e desenvolvido por Serguei Korolev, tem um peso de 148 kg. 


O Molniya-M pode utilizar um número diferente de estágios superiores (Block-L, Block-ML e Block-2BL) 
consoante o tipo de carga a colocar em órbita. Um dispositivo muito importante a bordo do 8K78M é uma unidade 
designada BOZ (Blok Obespechniya Zapushka), destinada a controlar a ignição do último estágio do lançador. Esta unidade 
faz com que o estágio seja devidamente orientado e que os tanques de combustível sejam devidamente pressurizados antes 
da ignição. 


Lançamento Data Hora UTC Veículo Lançador | |Local Lançamento | Plat. Lanç. Carga 


LCIGP 
LCTGP 








A primeira utilização de um lançador do tipo Molniya teve lugar a 10 de Outubro de 1960. Neste dia um lançador 
8K78 Molniya (L1-4M) tinha como missão lançar a primeira sonda soviética em direcção a Marte. A sonda 1M n.º1 foi 
destruída quando o lançador perdeu o controlo após falha no terceiro e último estágio. Este lançamento teve lugar desde o 
LC1 do Cosmódromo NIIP-5 Baikonur. O primeiro lançamento com sucesso ocorreu a 4 de Fevereiro de 1961 com o 
lançamento do Sputnik-7 (8K78 Molniya L1-6; LCI NHP-5 Baikonur). 


O primeiro 8K78M Molniya-M foi lançado a 19 de Fevereiro de 1964 e teve um baptismo de fogo ao ser destruído 
e não conseguindo colocar a sonda Venera 3MV-1 n.º 2 a caminho de Vénus. Este veículo, com o número de série T15000- 
19, foi lançado desde o complexo LC1 do Cosmódromo NIIP-5 Baikonur. O primeiro lançamento com sucesso do 
Molniya-M deu-se a 27 de Março de 1964 quando o veículo com o número T15000-22 colocou em órbita o satélite Cosmos 
27. 


O lançamento do Cosmos 2393 estava inicialmente agendado para ocorrer em Setembro tendo sido adiado para 22 
de Outubro. No entanto devido ao acidente ocorrido a 15 de Outubro com um foguetão 11A511U Soyuz-U no 
Cosmódromo de GIK-1 Plesetsk, as Forças Espaciais Russas decidiram adiar o lançamento do 8K78M Molniya-M para 
Dezembro. 


Durante o lançamento do Cosmos 2393 as condições atmosféricas no Cosmódromo de Plesetsk eram 
extremamente árduas com a temperatura a atingir os -20ºC. O satélite foi colocado numa órbita com um apogeu de 39.717 
km de altitude, um perigeu de 545 km de altitude e uma inclinação orbital de 62,8º em relação ao equador terrestre. 


O Cosmos 2393 recebeu a Designação Internacional 2002-059A e o número de catálogo orbital 27613. 
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25 de Dezembro — 8K82K Proton-K DM-2M 


Cosmos 2394; Cosmos 2395; Cosmos 2396 


Mais três satélites de navegação da série GLONASS foram colocados em órbita por um foguetão 8K82K Proton-K 
equipado com um quarto estágio Block DM-2, no dia 25 de Dezembro de 2002 pelas 0737:58UTC. O lançamento deu-se a 
partir da Plataforma PU-23 do Complexo de Lançamentos LC81 do Cosmódromo GIK-5 Baikonur. 


Esta foi a primeira utilização de um estágio Block DM desde o fracasso do lançamento do satélite Astra-1K no dia 
25 de Novembro, sendo a 236º utilização com sucesso de um estágio desta série. 


O lançador 
O 8K82K Proton-K é um lançador a três estágios que é sem dúvida a locomotiva espacial da Rússia, sendo o seu lançador 
mais potente disponível. Apesar de ser contestado devido ao uso de combustíveis altamente tóxicos, o Proton demonstra 
uma taxa de sucesso comparável à de outros lançadores internacionais. 


O Proton teve a sua origem nos anos 60 numa altura em que todos os lançadores soviéticos deveriam ter uma 
justificação militar para o seu desenvolvimento. Nessa altura foi formulado um requerimento para um lançador que fosse 
capaz de colocar pesadas cargas em órbita, bem como servir de míssil balístico com capacidade de transporte de armas 
nucleares até 100 MT. 


A evolução da família de lançadores propostos por Chelomei levou ao actual 8K82K Proton-K que é também 
conhecido como Proton-3, UR-500K (Designação do Centro Espacial de Pesquisa e Produção Estadual Khrunichev), D-1 
(Designação Sheldom) e SL-13 (departamento de Defesa dos Estados Unidos). 


Utilizando o estágio Block DM-2M (118S861-01), o lançador transforma-se num veículo de quatro estágios. O 
8K82K Proton-K DM-2 tem um comprimento de 59,0 metros, um diâmetro de 4,2 metros e um peso de 712.460 kg. É 
capaz de colocar uma carga de 1.880 kg numa órbita geossíncrona, desenvolvendo para tal no lançamento uma força de 
902.100 kgf. O Proton-K é construído pelo Centro Espacial de Pesquisa e Produção Estadual Khrunichev, sendo o Block 
DM-2M (118861-01) construído pela Corporação RSC Energiya. 


O primeiro estágio 85810K (Proton K-1) tem um peso bruto de 450.510 kg, pesando 31.100 kg sem combustível. 
É capaz de desenvolver uma força de 1.067.659 kgf no vácuo, tendo um les de 316 s (o seu Ies-nm é de 267 s) e um Tq de 
124 s. Este estágio tem um comprimento de 21,2 metros, um diâmetro de 4,2 metros e uma envergadura de 7,4 metros. Tem 
seis motores RD-253 (11D48) e cada um tem um peso de 1.280 kg, um diâmetro de 1,5 metros e um comprimento de 2,7 
metros (cada motor tem uma câmara de combustão). Desenvolvendo 166.725 kgf (em vácuo), tem um Tes de 316 s e um 
Jes-nm de 285 s. O Tq de cada motor é de 130 s. Consomem N,0,/UDMH e foram desenhados por Valentin Glushko. 


O segundo estágio, 8881 1K, tem um peso bruto de 167.828 kg e uma massa de 11.715 kg sem combustível. É 
capaz de desenvolver 244.652 kgf, tendo um les de 327 s e um Tq de 206 s. Tem um diâmetro de 4,2 metros, uma 
envergadura de 4,2 metros e um comprimento de 14,0 metros. Está equipado com quatro motores RD-0210 (também 
designado 8D411K, RD-465 ou 8D49). Desenvolvidos por Kosberg, cada motor tem um peso de 566 kg, um diâmetro de 
1,5 metros e um comprimento de 2,3 metros, desenvolvendo 59.360 kgf (em vácuo) com um les de 327 s e um Tq de 230 s. 
Cada motor tem uma câmara de combustão e consomem N,0,/UDMH. 


O terceiro estágio, Proton K-3, tem um peso bruto de 50.747 kg e uma massa de 4.185 kg sem combustível. É 
capaz de desenvolver 64.260 kgf, tendo um les de 325 s e um Tg de 238 s. Tem um diâmetro de 4,2 metros, uma 
envergadura de 4,2 metros e um comprimento de 6,5 metros. Está equipado com um motor RD-0212 (também designado 
RD-473 ou 8D49). Desenvolvido por Kosberg, o RD-0212 tem um peso de 566 kg, um diâmetro de 1,5 metros e um 
comprimento de 2,3 metros, desenvolvendo 62.510 kgf (em vácuo) com um Tes de 325 s e um Tq de 230 s. O motor tem 
uma câmara de combustão e consome N,0,/UDMH. 


O quarto estágio, 11S861-01 (Block DM-2M), tem um peso bruto de 18.650 kg e uma massa de 2.650 kg sem 
combustível. É capaz de desenvolver 8.510 kgf, tendo um Ies de 361 s e um Tq de 680 s. Tem um diâmetro de 3,7 metros, 
uma envergadura de 3,7 metros e um comprimento de 7,1 metros. Está equipado com um motor RD-58S (também 
designado 11D58S). Desenvolvido por Serguei Korolev, o RD-58S tem um peso de 230 kg, um diâmetro de 1,2 metros e 
um comprimento de 2,3 metros, desenvolvendo 8.800 kgf (em vácuo) com um Ies de 361 s e um Tq de 680 s. O motor tem 
uma câmara de combustão e consome LOX e Querosene. 


O primeiro lançamento do 8K82K Proton-K DM-2M teve lugar a 20 de Janeiro de 1994, quando o veículo 358-02 
118861 DM-2M n.º 13L colocou em órbita o satélite de Gals (22963 1994-0024), a partir do Cosmódromo NIIP-5 
Baikonur (LC81 PU-23/LC81L). 


Desde o seu primeiro lançamento já foram utilizados 13 lançadores deste tipo sem que qualquer lançamento 
fracassasse. 
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Data Lançamento | Nº Série | Local Lançamento | Plataforma Satélites 


TEST Elspress NS TZ 
2 Nov7 Kupon 

6Ser 50 
Mar 00 Elspress6A 


17-Abr-00 Sesa 

24-Jun-00 394-02 | GIK-5 Baikonur |LC200 PU-39 Ekspress-3A 

Agi 40401 

60ut0i | 200045 | | GIKSBakonr [LOSPUM| — —  Radgallo) 

LDez0i | 2001055 | | GIKSBaikonyr | LOS PU-IS | Cosmos 2380; Cosmos 2381; Cosmos 2382] 

IOJun02 | 200202 | | GIRSBakontr 
E] 


25-Dez-02 2002-060 GIK-5 Baikonur LC81 PU-23 | Cosmos 2394; Cosmos 2395; Cosmos 2396 


Satélites GLONASS 








Os três satélites colocados em órbita fazem parte do sistema GLONASS (GLobal NAvigation Satellite System), que é 
utilizado para transmitir sinais de rádio aos seus utilizadores civis e militares. Estes sinais auxiliam na gestão do tráfego 
aérea e marítimo (quer seja militar ou pertencente à marinha mercante), bem como na cartografia, vigilância dos transportes 
terrestres e operações de busca e salvamento. Os sinais permitem determinar a posição com um erro de 10 metros a 15 
metros (utilizadores militares), ou 100 metros (para utilizadores civis). 
Esta rede é o equivalente russo ao sistema GPS (Global Positioning 
System) dos Estados Unidos. 


Esta rede foi iniciada em 1976 e deveria incluir 24 satélites em 
três planos orbitais. No entanto as capacidades da rede GLONASS 
diminuíram substancialmente nos anos 90 devido à crise económica 
russa que não lhe permitiu substituir os veículos em órbita. Os satélites 
da série Uragan têm uma vida útil de três anos. 


Para superar este problema a empresa NPO PM desenvolveu 
uma nova geração de veículos, o Uragan-M, capaz de permanecer em 
funções por mais de seis anos em órbita. Da mesma forma e com o 
objectivo de baixar os custos do sistema, a Rússia planeia lançar os 
próximos Uragan a partir do Cosmódromo GIK-1 Plesetsk utilizando o 
lançador 11A4511U Soyuz-Fregat, que é duas vezes mais barato do que 
o 8K82K Proton-K. 


Os primeiros satélites da série 11F654 Uragan (GLONASS 2V) foram lançados a 12 de Outubro de 1982 (a partir 
do Complexo LC200 PU-39 (LC200L) do Cosmódromo NIIP-S Baikonur, por um foguetão 8K82K Proton-K 315-01 / 
118861 Block DM-2 n.º 1L) e baptizados com a designação Cosmos 1413 / 11F654 Uragan n.º 11L (13603 1982-1004), 
Cosmos 1414 / 11F654 Uragan GVM (13606 1982-100B) e Cosmos 1415 / 11F654 Uragan GVM (13607 1982-100C), 
sendo o Cosmos 1414 e Cosmos 1415 modelos dos satélites. 





Os satélites Uragan têm um peso de 1.415 Kg (no lançamento), o mesmo que se pensa pesar o Uragan M. Ambos 
são construídos pela NPO Prikladnoy Mekhaniki. 


Os três satélites colocados em órbita nesta missão são, respectivamente, o Uragan-791, Uragan-792 e Uragan-793 
(Cosmos 2394, Cosmos 2395, Cosmos 2396). 


Lançamento 


A missão do 8K82K Proton-K DM-2M durou aproximadamente quatro horas. O lançamento teve lugar no Complexo LC81 
PU-23 do Cosmódromo GIK-5 Baikonur às 0737:58UTC. O primeiro estágio terminou a sua ignição a T+2m7,13s e 
separou-se a T+3m20s tendo caído na Área 25 da Região de Karaganda. O segundo estágio entrou em ignição e funcionou 
até T+5m38,2s, tendo caído na Área 310, Tomsk. O Proton-K atingiu a órbita terrestre baixa às 0747:50UTC. 


Após a inserção orbital (apogeu de 185 km de altitude, perigeu de 162 km de altitude e uma inclinação orbital de 
64,9º em relação ao equador terrestre) o adaptador inferior do estágio Block DM-2M separou-se e o estágio superior 
reentrou em ignição às 0840UTC por forma a elevar o apogeu para 19.137 km de altitude, com o perigeu a ser ligeiramente 
elevado para os 196 km de altitude (inclinação orbital passou para 64,6º). 
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A circularização da órbita deu-se às 1132UTC com uma segunda ignição do estágio colocando o perigeu à altitude 
do apogeu. Os três satélites separaram-se em sequência a partir das 1135UTC até às 121 1UTC. Os três veículos atingiram 
órbitas com os seguintes valores médios: perigeu 19.100 Km, apogeu 19.130 Km e inclinação orbital de 64,8º em relação 
ao equador terrestre. 


Lançamento dos satélites 
de navegação da série 
GLONASS Cosmos 
2394, Cosmos 2395 e 
Cosmos 2396 a partir da 
Plataforma  PU-23 do 


Complexo LC 81 do 
Cosmódromo GIK-5 
Baikonur, Cazaquistão, 
no dia 25 de Dezembro 
de 2002. Imagens: ITAR- 
TASS. 





O satélite Cosmos 2394 recebeu a designação internacional 2002-0604 e o número de catálogo 27616, enquanto 
que o Cosmos 2395 recebeu a designação internacional 2002-060B e o número de catálogo 27617 e o Cosmos 2396 
recebeu a designação internacional 2002-058C e o número de catálogo 27618. Para as restantes designações dos objectos 
resultantes deste lançamento ver “Outros Objectos Catalogados”. 


29 de Dezembro — CZ-2F Chang Zheng-2F (CZ2F-4) 


Shenzhou-4 


O último ensaio antes do primeiro lançamento espacial tripulado chinês foi levado a cabo a 29 de Dezembro de 2002 com o 
lançamento da nave espacial não tripulada Shenzhou-4. 


O lançamento da Shenzhou-4 teve lugar às 1640:09,543UTC a partir da Plataforma LA4 do Centro de Lançamento 
de Satélites de Jiuquan. 


O foguetão CZ-2F Chang Zheng-2F 


O foguetão lançador CZ-2F Chang Zheng-2F é um veículo a dois estágios auxiliados no primeiro por quatro propulsores a 
combustível líquido hipergólico. Tendo um comprimento de 62,0 metros e um diâmetro base de 3,4 metros, o CZ-2F é 
capaz de colocar 8.400 kg numa órbita terrestre a 185 km de altitude e com uma inclinação orbital de 57,0º em relação ao 
equador terrestre. No lançamento desenvolve uma força de 604.000 kgf e tem um peso de 464.000 kg. O CZ-2F deriva do 
lançador CZ-2E, tendo poucas diferenças externas e as modificações sofridas referem-se a melhoria dos sistemas 
redundantes e ao aumento da força do segundo estágio para poder suportar cargas relacionadas com o programa tripulado. 
Em português “Chang Zheng” significa Longa Marcha. 


Os propulsores laterais têm um peso por unidade de 41.000 kg, pesando 3.200 kg sem combustível. Desenvolvem 
83.238 kgf no vácuo com um Tes de 291 s (Tes-nm de 261 s) e um Tq de 128 s. Têm um comprimento de 15,3 metros e um 
diâmetro de 2,3 metros. Estão equipados com um motor YF-20B que consome N,0,/UDMH. 


O primeiro estágio tem um comprimento de 23,7 metros, um diâmetro de 3,4 metros, uma envergadura de 6,0 
metros e um peso bruto de 196.500 kg, pesando 9.500 kg sem combustível. Desenvolve 332.952 kgf no vácuo, tendo um 
es de 289 s (les-nm de 261 s) e um Tq de 166 s. Está equipado com quatro motores YF-20B que consomem N,0,/UDMH. 


O segundo estágio tem um comprimento de 15,5 metros, um diâmetro de 3,4 metros e um peso bruto de 91.500 kg, 
pesando 5.500 kg sem combustível. Desenvolve 84.739 kgf no vácuo, tendo um Tes de 298 s (Ies-nm de 260 s) e um Tq de 
295 s. Está equipado com um motor YF-25/23 que consome N,0,/UDMH. 


A história do CZ-2F remonta a Março de 1999 quando surgem os primeiro rumores acerca do lançamento de um 
veículo tripulado chinês no Projecto-921, lançado por uma versão melhorada do Chang Zheng-2E. Em Maio desse mesmo 
ano alguns jornais orientais relatam a ocorrência de um grave acidente no Centro Espacial de Jiuguan, com a explosão de 
um depósito de combustível que origina muitos mortos e atrasa o primeiro lançamento do programa. As primeiras 
fotografias do CZ-2F surgem na Internet no dia 9 de Junho de 1999, juntamente com a imagem do edifício de integração e 
montagem no Centro Espacial de Jiuquan. Então é referido que essas imagens foram obtidas em Maio de 1998 pela 
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companhia de construção mongól a operar no complexo. Na altura muitos anunciaram que a fotografia era falseada, mas 
posteriormente verificou-se que tal não era verdade e que se tratara de uma fuga de informação intencional. 





Lançamento Veículo lançador Data de Lançamento Local de Plataforma Satélites 
Lançamento 


1999-061 |CZ-2F Chang Zheng-2F CZ2F-1 19-Nov-99 Jiuquan Shenzhou 
(25956 99-061A) 


(26664 01-0014) 
25-Mar-02 Jiuguan LA4 Shenzhou-3 
em [MO | entao 
(27630 02-0614) 


O lançamento da Shenzhou-4 marcou o 27º lançamento com sucesso para a família de lançadores Chang Zheng, 
desde Outubro de 1996, e o 4º lançamento com sucesso de um CZ-2F Chang Zheng-2F que apresenta assim uma taxa de 
sucesso de 100%. 





A capsula Shenzhou 


Também designado como Projecto-921, a 
capsula Shenzhou assemelha-se muito às 
capsulas Soyuz de fabrico russo. Tal como este 
veículo, a Shenzhou consiste em três partes 
principais: Módulo Orbital, Módulo de 
Reentrada e Módulo de Serviço. De forma geral 
a Shenzhou tem uma configuração muito 
semelhante ao desenho original da Soyuz-A de 
1962. Em português “Shenzhou” significa 
“Navio dos Deuses” ou “Navio Divino”. 


O módulo de serviço é mais comprido 
do que o módulo utilizado nas Soyuz. Os 
painéis solares podem acompanhar o 
movimento solar independentemente da atitude 
da capsula em órbita e os motores de controlo 
estão localizados no centro de gravidade para 
manobras de rotação e translação do veículo 
durante as futuras operações de acoplagem 





Nesta imagem pode-se observar o transporte da ogiva do foguetão 
lançador CZ-2F Chang Zheng-2F (CZ2F-4) contendo a capsula 
espacial Shenzhou-4. De reparar no sistema de abrandamento 


Os instrumentos de orientação 
(sensores de horizonte, sensores de fluxo iónico, 
sensores estelares e sensores solares) estão 
localizados no fundo do módulo de serviço, tal 
como na Soyuz. A Shenzhou possui quatro 
painéis solares localizados no módulo de 
serviço e no módulo orbital (dois em cada). Tendo uma área de 40 m?, devem gerar à volta de 1,5 kW, dispondo assim a 
Shenzhou de mais energia do que a Soyuz. Ao contrário do veículo russo, o módulo orbital está equipado com o seu 
próprio sistema de propulsão, sistema de controlo e painéis solares, que lhe permitem levar a cabo voos autónomos e 
podendo ser reutilizados em órbita ao serem acoplados com outros veículos. 


aerodinâmico constituído pelas placas rectangulares visíveis 
imediatamente acima da bandeira da China. Imagem: Xinhua. 





O módulo orbital tem uma forma cilíndrica com uma secção de equipagem localizada nos voos de teste no lugar 
onde deverá ser montado o dispositivo de acoplagem. Este módulo é separado antes da reentrada. Uma escotilha para a 
realização de AEV está localizado na parte inferior do módulo, com uma grande escotilha localizada na parte superior. 


O módulo de reentrada tem sem dúvida como base o módulo da Soyuz, confirmando as suspeitas de que a Rússia 
teria vendido no passado um veículo deste tipo à China. No entanto o módulo da Shenzhou é 13% maior do que o módulo 
da Soyuz, pelo que não é totalmente correcto dizer-se que a Shenzhou seja uma “cópia” do material originário da União 
Soviética. 


A técnica de regresso à Terra e posterior aterragem é semelhante à que é usada pelos veículos Soyuz, largando um 
pequeno pára-quedas que por sua vez puxa um pára-quedas maior diminuindo assim a velocidade de descida da capsula. O 
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sistema de aterragem suave baseia-se na largada do escudo térmico usado na reentrada e na ignição de retro-foguetões 
mesmo antes do impacto no solo. 


Foi sugerido que a utilização de um veículo de reentrada semelhante à Soyuz pode representar uma fase inicial do 
programa e que no futuro poderemos assistir à introdução de um módulo de origem totalmente chinesa. Isto poderá assim 
explicar o tamanho excessivo da ogiva utilizada no lançador CZ-2F e a antevisão de uma tripulação constituída por quatro 
yuhangyuans”. 


A Shenzhou possui cinco sistemas de propulsão 
independentes: 


a) Os motores principais (quatro) estão localizados na base 
do veículo e têm um Tq de 30s na manobra que antecede a 
reentrada, sendo capazes de desenvolver 500 kgf por 
motor; 


b) Quatro pares de motores de manobra colocados na 
pequena saia na base do módulo de serviço; 


c) Quatro pares de motores utilizados para manobras de 
precisão colocados na pequena saia na base do módulo de 
serviço; 


d) Quatro pares de motores para manobras de rotação e 
translação, localizados no centro de gravidade do veículo 
em conjuntos de dois pares sendo só utilizados para a 
translação somente no eixo vertical; 


e) Quatro grupos de quatro motores localizados na base do 
módulo orbital que podem ser utilizados como motores 
suplentes do sistema de propulsão ou então para voo 
autónomo do módulo. 


Globalmente a Shenzhou tem um comprimento total de 8,65 
metros, um diâmetro máximo de 2,80 metros, uma envergadura de 
19,40 metros, um volume habitável de 8,0 m” e um peso de 7.600 kg. 
De forma individual o Módulo de Reentrada tem um peso de 3.100 kg, 
um diâmetro máximo na base de 2,50 metros e um comprimento de 
2,059 metros, podendo albergar três yuhangyuans. Toda a superfície 
exterior está coberta de material ablativo para permitir o regresso à 
Terra. 


Integração da ogiva do lançador CZ-2F 
contendo a capsula Shenzhou-4, sobre o 
último estágio do foguetão no interior do 
O Módulo de Orbital tem um peso de 3.000 kg, um | edifício de integração e montagem em 
comprimento de 2,80 metros, um diâmetro de 2,25 metros e um | Jiuquan. Imagem: Xinhua 
diâmetro na base de 2,80 metros. Este módulo possui duas escotilhas de 
acesso: uma para o módulo de reentrada e uma outra que poderá ser utilizada quando dois veículos acoplarem em órbita. 
Possui ainda sensores solares, antenas de comunicação e estruturas de acoplagem. 





O Módulo de Serviço tem um comprimento de 2,94 metros, um diâmetro máximo de 2,80 metros e um peso de 
1.500 kg. Alberga os motores principais da Shenzhou. 


Desenvolvimento do programa espacial tripulado chinês 


Tirando partido da sua vasta experiência no lançamento de satélites para a órbita terrestre e na recuperação de alguns desses 
veículos, e tendo também como motor impulsionador o avanço tecnológico e o prestígio internacional, o governo chinês 
autoriza em Abril de 1992 o desenvolvimento de um programa espacial tripulado ao qual foi dada a designação secreta de 
Projecto 921. O Projecto 921 foi dividido em três áreas: o desenvolvimento de uma capsula espacial tripulada a partir de 
1993; a construção de uma estação espacial em 1999; e o desenvolvimento de um avião espacial reutilizável. 


Como forma de preparar os seus astronautas, yuhangyuans, para o voo espacial, a China e a Rússia assinaram um 
acordo de cooperação que passou pela venda de algum material espacial e pelo treino de dois yuhangyuans na Cidade das 
Estrelas. Os dois homens, Li Qinglong e Wu Jie, serviriam posteriormente como instrutores para a restante equipa de 
yuhangyuans. 





* Para saber um pouco mais acerca da designação “yuhangyuan”, consulte no final do artigo uma explicação por Chen Lan, 
analista aeroespacial. 
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Em Março de 1998 decorre em Beijing uma conferência espacial na qual surgem durante o encontro algumas 
pistas e declarações relacionadas com o futuro do programa espacial da China que prevê começar os seus voos tripulados 
com um voo de uma única órbita em torno da Terra e posteriormente prosseguir com um programa de exploração lunar. Os 
lançadores espaciais chineses têm já a capacidade de enviar sondas não tripuladas para a Lua, demorando oito anos a 
preparar um veículo lunar. Começaram assim estudos de viabilidade das missões à Lua e a Marte, tendo-se recomendado 
uma maior colaboração com outros países no domínio da conquista do espaço. Os participantes na conferencia lamentavam 
a exclusão da China do programa da estação espacial internacional. 


Em resultados das conclusões da conferência espacial de 
Beijing, vários jornais chineses afirmaram a 12 de Abril de 1998 
que o primeiro astronauta chinês viajaria no espaço em 2001. 
Pouco depois, a 21 de Abril, era referido que os preparativos para 
o lançamento do primeiro protótipo da nave espacial tripulada da 
China, estavam a decorrer em Jiuquan com o lançamento previsto 
para ter lugar em finais de 1999. 


O reconhecimento oficial dos planos chineses para o voo 
espacial tripulado surge a 6 de Janeiro de 1999, quando o jornal 
oficial do exército de libertação chinês constata que o primeiro 
voo espacial tripulado teria lugar até final do século ou princípios 
do século seguinte. Entretanto, e nesse mesmo mês, terminava um 
período de melhoramentos à frota de navios de rasteio chineses 
que lhes permitia agora fornecer uma cobertura global para as 
Um dos TaikoBot lançados a bordo da Shenzhou-4 | futuras missões e estando prontos para apoiar a realização do 
é aqui visível no interior da capsula espacial. | primeiro voo teste. Os navios seriam colocados nos Oceanos 
Imagem: Xinhua. Pacífico, Atlântico e Índico. 





Entre Fevereiro e Março de 1999 surgiram rumores sobre 
o teste de um vaivém espacial chinês em finais de 2000. Porém veio a verificar-se que não se tratava de um vaivém espacial 
mas sim de uma capsula espacial e cujo testes não tripulado deveria ocorrer no espaço de um ou dois anos, podendo 
transportar animais. 


A 11 de Março de 1999, e após ser anunciado que um grupo de homens havia sido seleccionado a partir da Força 
Aérea Chinesa para iniciar o treino de astronauta, surgiam rumores de que o primeiro voo do novo foguetão lançador que 
seria utilizado para colocar em órbita as capsulas espaciais chinesas, seria testado em meados desse ano. No entanto 
programa sofreria um atraso devido à ocorrência de um acidente no Centro Espacial de Jiuquan que forçaria o adiamento 
do primeiro teste nesta altura agendado para Outubro. 


No dia 9 de Junho de 1999 surgiam na Internet as primeiras fotografias do lançador CZ-2F Chang Zheng-2F e a 16 
de Julho era pela primeira vez revelada de forma oficial que os planos para o desenvolvimento de um programa espacial 
tripulado haviam sido aprovados em 1992 pelo governo chinês e que a China iria lançar a sua primeira nave espacial 
tripulada no início do século XXT. 


A 18 de Julho um novo navio de rasteio juntava-se à existente frota ao serviço do programa espacial chinês. O 
Yuan Wang 4 fora convertido a partir do navio de pesquisa Xiang Yang Hong 10. 


O primeiro teste orbital da nova capsula espacial chinesa surge a 19 de Novembro de 1999 (2230UTC) quando um 
foguetão CZ-2F Chang Zheng-2F (CZ2F-1) coloca em órbita a partir de Jiuquan a capsula espacial Shenzhou (25956 1999- 
O61A). A capsula realiza 14 órbitas em torno da Terra e acaba por aterra a Noroeste de Wuzhai, Mongólia Interior, no dia 
20 de Novembro (1941UTC). 


Com os resultados positivos do primeiro voo experimental, seguir-se-iam mais dois voos teste a 9 de Janeiro de 
2001 (Shenzhou-2) e a 25 de Março de 2002 (Shenzhou-3). O voo da Shenzhou-2 pode ter sido marcado por um problema 
na recuperação do veículo, pois nunca foram reveladas quaisquer imagem da capsula após a aterragem. 


Shenzhou-4 


Após o voo da Shenzhou-3 (27397 2002-014A) iniciaram-se os preparativos para o próximo teste que seria o último antes 
da primeira missão tripulada caso decorresse com total sucesso. A 31 de Maio de 2002, Qi Faren, Desenhador Chefe da 
Shenzhou pertencente ao Instituto Chinês de Pesquisa de Tecnologia Espacial e citado na Internet pelo portal SPACE.com”, 
anunciava que a China havia aperfeiçoado o desenho da sua nave tripulada e que os primeiros yuhangyuans viajariam num 
veículo que era tecnicamente idêntico ao utilizado na missão Shenzhou-3. 





* «Report: China Manned Spacecraft Near Ready”, por Associated Press 
http://www.space.com/news/china space 020531.html 
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A medida que as semanas passavam os rumores relacionados com o voo da Shenzhou-4 avolumavam-se e a 12 de 





O foguetão lançador CZ-2F Chang Zheng-2F (CZ-2F) 


ainda na plataforma de lançamento LA4 no Centro de 
Lançamento de Satélites de Jiuquan. Imagens: Xinhua. 





A 1 de Julho de 2002 o mesmo portal SpaceDaily 
anunciava” que o lançamento da Shenzhou-4 poderia ter 
lugar em Setembro de 2002. Era também referido que o 
foguetão CZ-2F Chang Zheng-2F que lançaria a Shenzhou-4 
poderia também colocar em órbita dois satélites do projecto 
OlympiadSat (a 19 de Abril, “China Space News” anunciava 
que os OlympiadSat seriam colocados em órbita por volta de 
Setembro de 2002 e a 20 de Maio o jornal “Beijing 
Entertainment News“ anunciava o lançamento juntamente 
com a Shenzhou-4). Juntando estas duas informações 





Junho de 2002, uma notícia publicada pelo portal 
SpaceDaily” anunciava que os preparativos para o próximo 
voo já estavam a decorrer e que provavelmente a missão 
teria lugar antes do final do ano. O portal SpaceDaily 
anunciava que “...a Shenzhou-4 será quase idêntica à sua 
predecessora”. O voo da Shenzhou-4 seria quase uma 
repetição da missão Shenzhou-3 que teria finalmente 
validado o desenho e a configuração dos seus subsistemas. 
Eram também referidas especulações acerca da possibilidade 
da Shenzhou-4 poder tentar acoplar com o módulo orbital da 
Shenzhou-3 que na altura ainda permanecia em órbita. 


PER CER NERO PE ST e 7 


* E. - 


chegava-se à conclusão que a missão da Shenzhou-4 deveria ocorrer em Setembro desse ano. 


As notícias relacionadas com o lançamento de outros satélites juntamente com as Shenzhou já haviam surgido a 
quando do lançamento da Shenzhou-3. Na altura havia sido anunciado que o satélite Chuang Xing-1 teria sido lançado com 


a Shenzhou-3”, porém tal não se revelou verdade. 


Muito provavelmente os rumores do lançamento de um satélite juntamente com a Shenzhou-3 resultaram do facto 
da China levar a cabo o teste do sistema de emergência de salvamento durante a fase de ascensão do foguetão lançador. A 
China nunca anunciou este teste antes do lançamento e os rumores podem ter sido originados por este facto. 





* “Shenzhou unknows continue to confuse China watchers”, por Morris Jones 


http://www .spacedaily.com/news/china-02zn.html 





é “Shenzhou-4 may rocket into space in September”, por Wei Long 


http://www.spacedaily.com/news/china-02zq.html 
7 Em Órbita (n.º 13 — Abril de 2002) 
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No entanto a verdadeira natureza destes pequenos satélites também é de certa forma desconhecida. Apesar de 
serem anunciados como pequenos satélites de comunicações, estes veículos, que podem ser largados em diferentes órbitas 
após a separação da nave Shenzhou, podem ter um objectivo militar e constituir um ensaio de armas anti-satélite. 


Os rumores acerca do voo da Shenzhou-4 foram aumentado à medida que o final do ano se aproximava e no 
Ocidente as notícias surgiam regularmente: 


e “Report: China to launch fourth unmanned space capsule this year”, por Associated Press a 8 de Julho de 2002 
http://www .space.news/missionlaunches/china update 020813.html 





e “China's space ambitions keep western experts guessing”, por Leonard David a 8 de Julho de 2002 
http://www .space.com/missionlaunches/stroming heaven 020708-1.html 





e “Manned Chima space mission just around the corner”, por Associated Press (Beijing) a 14 de Agosto de 2002 
http://www .spacedaily.com/news/020814042606.cg8f0k7a.html 

e “China's last test before manned space mission “due by January”, por AFP (Beijing) a 22 de Agosto de 2002 
http://www .spacedaily.com/news/020822075622.323kwbcem.html 

º “Two test dummies to ride on SZ-4”, por Wei Long a 27 de Agosto de 2002 
http://www .spacedaily.com/news/china-02zv.html 











e “The next great leap forward — China readies Shenzhou-4”, por Leonard David a 30 de Agosto de 2002 
http://www .space.com/missionlaunches/shenzhou update 020830.html 











e “TaikoBot tests critical to safety of Shenzhou Yuhangyuans”, por Wei Long a 4 de Setembro de 2002 
http://www .spacedaily.com/news/china-02zx.html 





e “Report: China prepares Shenzhou-IV shakeout flight”, por Leonard David a 4 de Novembro de 2002 
http://www .space.com/missionlaunches/shenzhou update 021104.html 





e “China to launch next space vessel as rehersal for manned flight”, por AFP (Beijing) a 4 de Novembro de 2002 
http://www .spacedaily.com/news/021 104033708.pnsln07q.html 
e “China edges closer to manned space flight”, por CNN (Beijing) a 10 de Novembro de 2002 





http://www.cnn.com/space 
e “China's Shenzhou-4 test flight expected soon”, por Leonard David a 11 de Novembro de 2002 
http://www .space.com/missionlaunches/shenzhou update 021111.html 














e “China to launch next space mission in new year”, por AFP (Beijing) a 12 de Novembro de 2002 
http://www .spacedaily.com/news/021112015915.69v2378a.html 
e “Shenzhou-4 in final prep for year-end launch”, por Wei Long a 26 de Novembro de 2002 





http://www .spacedaily.com/news/china-02zz.html 

e “Shenzhou-4 blastoff within fortnight”, por Wei Long a 23 de Dezembro de 2002 
http://www .spacedaily.com/news/china-02zzm.html 

e “Shenzhou-4 primed for take off this weekend”, Wei Long a 29 de Dezembro de 2002 
http://www .spacedaily.com/news/china-02zzn.html 











Entre Julho e os dias que antecederam o lançamento da Shenzhou-4, foram revelados alguns dados importantes 
sobre a eminente missão e muitos comentários foram feitos relativos à verdadeira natureza do programa espacial tripulado 
chinês. Enquanto que as autoridades chinesas referem que o objectivo do seu programa espacial tripulada é a exploração do 
espaço e dos planetas do Sistema Solar chegando ao estabelecimento de uma estação orbital permanente em torno da Terra, 
alguns analistas no Ocidente referem que estas declarações são destinadas a esconder o verdadeiro objectivo militar de todo 
o programa. 


A 22 de Agosto era anunciado que o lançamento da Shenzhou-4 teria lugar a 10 de Janeiro de 2003, após 
circularem rumores acerca de um possível adiamento da missão. No entanto a 24 o jornal “Diário da Juventude de Beijing” 
clarificava, citando um especialista anónimo, que tal data não era verdade e que não se havia estabelecido qualquer 
calendário para o lançamento da Shenzhou-4. O mesmo especialista referia então que o lançamento da Shenzhou-4 poderia 
ser adiado por alguns dias dependendo dos trabalhos de preparação do veículo quando este já estivesse na plataforma de 
lançamento em Jiuquan, referindo também que caso esta missão fosse bem sucedida a Shenzhou-5 poderia tornar-se na 
primeira nave espacial tripulada da China em 2003, mais precisamente a 1 de Outubro de 2003 que é o dia nacional chinês. 
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Surgiam também notícias acerca dos testes de amaragem dos veículos Shenzhou levados a cabo em princípios de 
Agosto de 2002, chegando-se até a comentar a possibilidade da missão da Shenzhou-4 terminar com uma amaragem no 
Oceano Pacífico ou Índico, ao contrário das três missões anteriores. No entanto, estes rumores não faziam muito sentido 
pois as autoridades chinesas muito dificilmente arriscar-se-iam a perder um veículo para testar os procedimentos de 
amaragem quando isto podia ser levado a cabo com outros veículos em lagos interiores da China. Os testes de amaragem 
foram realizados um mês após a realização de testes de aterragem de um modelo da Shenzhou sobre a zona Noroeste do 
Deserto de Gobi. 


Em princípios de Novembro de 2002 era evidente que o voo da Shenzhou-4 estava iminente com a CNN a noticiar 
que os técnicos chineses se encontrava a dar os retoques finais na capsula espacial. 


Nesta fase foi também conhecido o facto de estarem a terminar os trabalhos de construção de uma segunda 
plataforma de lançamento para o foguetão CZ-2F Chang Zheng-2F. Esta segunda plataforma fornece assim uma maior 
redundância ao sistema em caso de uma explosão num acidente destruir a plataforma original e permitindo também o 
lançamento de dois veículos tripulados quase em simultâneo por forma a se levar a cabo missões de encontro e acoplagem 
em órbita. Da mesma forma a plataforma poderia também ser utilizada para lançar foguetões mais pesados e capazes de 
colocar em órbita uma estação espacial comum peso de 20.000 kg como parte do programa espacial tripulado. 


A 12 de Novembro a agência noticiosa chinesa Xinhua, referia que a Shenzhou-4 se encontrava pronta para o 
lançamento e que havia sido entregue no Centro de Lançamento de Satélites de Jiuguan no princípio do mês. Numa 
entrevista dada ao jornal chinês de língua inglesa “China Daily”, Zhang Qingwei, Presidente da Corporação Chinesa de 
Tecnologia e Ciências Aeroespaciais, informava que o lançamento da Shenzhou teria lugar por volta do dia 1 de Janeiro de 
2003, mas que não estava definida uma data certa. 


Durante mais de um mês não surgiram novas notícias relacionadas com a Shenzhou-4, mas a 23 de Dezembro, e 
segundo o portal SpaceDaily, o jornal Wen Wei Po, de Hong Kong, anunciava que o lançamento da Shenzhou-4 teria lugar 
entre o Dia de Natal e o Ano Novo, referindo que o foguetão lançador CZ-2F, rebaptizado com o nome “Shenjian” pelo 
Presidente Chinês Jiang Zemin após a missão da Shenzhou-3, já se encontrava na plataforma de lançamento em Jiuquan. 


A Shenzhou-4 transportou mais de 300 kg de experiências científicas e dois manequins a bordo, tendo um deles já 
viajado numa missão anterior. As experiências levadas acabo a bordo abrangiam quatro áreas principais: investigação em 
tecnologia biológica, observação terrestre por maio de microondas, monitorização do ambiente espacial e Física dos fluídos 
em microgravidade. Outras experiências levadas a cabo na Shenazhou-4 estavam relacionadas com o transporte de 
sementes da Companhia de desenvolvimento de Eco-Agricultura de Tian Xiang, província de Sichuan, que já havia 
participado na missão da Shenzhou-3 ao fornecer sementes de 38 espécies distintas (arroz, centeio, ervas medicinais 
chinesas, etc.). Esta companhia havia já anunciado que o desenvolvimento das sementes transportadas a bordo da 
Shenzhou-3 havia mostrado sinais de algumas variações após a missão que em resultados destas alterações tinham 
inicialmente solucionado alguns problemas na plantações das zonas do Sudoeste da China. 


As alterações genéticas nas sementes são induzidas pela exposição a fortes campos de radiação, às condições de 
microgravidade e às alterações da força do campo magnético. Após a plantação dessas sementes no solo verifica-se que dão 
origem a colheitas que são mais altas, mais fortes e mais resistentes às doenças. 


As experiências relacionadas com a tecnologia biológica e Física dos fluídos foram levadas acabo no Módulo de 
Descida. Após o regresso do módulo á Terra, continuaram as observações da superfície terrestre por meio de microondas a 
partir do Módulo Orbital. 


Muitas das experiências foram pela primeira vez lançadas para o espaço. De entre as experiências que já haviam 
sido levadas a cabo em anteriores missões, encontravam-se um dispositivo de gravação de alta capacidade instalado no 
Módulo Orbital, um detector da composição atmosférica e um sensor de microgravidade. Das novas experiências a bordo 
encontrava-se um sensor remoto de microondas, um instrumento de electrofusão e um detector de protões e iões pesados de 
alta energia. O sensor remoto de microondas levou a cabo observações dos oceanos, da atmosfera e do solo, sem ser 
influenciado pelas condições atmosféricas e de iluminação, dado que a radiação de microondas pode penetrar no coberto de 
nuvens e operar na escuridão. A monitorização do ambiente espacial e a previsão das suas alterações é um aspecto 
fundamental na segurança dos astronautas no espaço. Estas experiências seguem outras já levadas a cabo nas missões da 
Shenzho-2 e Shenzhou-3, estudando a alta atmosfera da Terra e recolhendo dados acerca do ambiente espacial à altitude da 


órbita da Shenzhou. 


As experiências na área da Física dos Fluídos e do estudo da fusão das células, realizaram o seu primeiro voo 
espacial. Mais importante do que a compreensão do comportamento teórico dos fluídos em microgravidade, tais como a 
dinâmica das gotas de fluído e da transferência de gás, é essencial para os engenheiros espaciais chineses compreenderem a 
sua aplicação prática no processamento de materiais e a sua utilização em soldagens. 
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No que diz respeito ao estudo da fusão das células, as experiências levadas a cabo na Shenzhou-4 debruçaram-se 
na pesquisa de macromoléculas biológicas, na separação das células e nas tecnologias de purificação. Foram levadas a cabo 
experiências para fundir dois conjuntos distintos de células (linfócitos-B e mielomas de ratos, e protoplastos de dois tipos 
de tabaco), patrocinado pelo Instituto de Fisiologia das Plantas e Ecologia dos Institutos para as Ciências Biológicas de 
Shanghai. A experiência baseou-se na emissão de um campo eléctrico para aproximar os dois grupos de células por forma a 
se ligarem e transferirem material celular (fusão). Quando as células entram em contacto umas com as outras, o dispositivo 
de electrofusão gera campos eléctricos para induzir caminhos microscópicos nas membranas celulares (processo de 
electroporosidade), permitindo assim a transferência de material celular (DNA, moléculas) para completar a fusão. 


Segundo os especialistas chineses a fusão de células de 
diferentes densidades é um processo difícil na Terra devido ao facto de 
ser complicado colocar as duas células no mesmo plano para a 
interacção. Porém, tal dificuldade desaparece num ambiente de Fusão molecular 
microgravidade em órbita terrestre. 





Nas experiências de fusão celular que 
envolvem mielomas e linfócitos-B, o 
mecanismo de electrofusão induz a fusão 
de uma célula de mieloma com uma 


Ainda segundo os cientistas chineses o sucesso na fusão das 
células em órbita pode permitir a extracção de anticorpos da hepatite-B 
a partir da secreção das células híbridas. 


Um aspecto de realçar na missão da Shenzhou-4, e nas célula de linfócito-B que foi imunizada 
missões Shenzhou anteriores, é o transporte de manequins capazes de com um antigénio específico do espleno. 
simular a presença de tripulantes a bordo da capsula espacial em vez de A resultante célula híbrida, hibridoma, 
se recorrer à utilização de animais. Denominados como TaikoBot (os terá as características da célula tumoral e 
responsáveis chineses utilizam também a designação DAMH — a capacidade para produzir um anticorpo 
Dispositivos Análogos do Metabolismo Humano), os manequins específico denominado de «anticorpo 
servem para avaliar a qualidade do ambiente interior da Shenzhou e monoclonal». 





obter dados relacionados com a pressão da própria atmosfera interior. 
A utilização de manequins em vez de animais, tal como fizeram os 
Estados Unidos e a União Soviética nos seus voos de ensaio para os 
voos tripulados por humanos, vem do facto de que estes países já há muito terem estabelecido o facto de que um organismo 
vivo pode sobreviver no espaço e regressar à Terra. Da mesma forma a utilização de animais a bordo da Shenzhou não 
poderia ser útil para validar os requerimentos do sistema de suporte de vida para os futuros tripulantes da Shenzhou. O 
sistema de suporte de vida controlo a pressão, temperatura e humidade, removendo o dióxido de carbono e outros gases 
nocivos, ao mesmo tempo que providencia alimentação, água potável e remove os produtos descartados. 


O modo como os seres humanos respiram leva a um maior consumo de oxigénio do que um animal e utilizando 
um manequim especialmente preparado para simulara respiração humana pode-se obter uma quantidade de informação 
relacionada com este assunto do que utilizando uma cobaia animal. 


O desenvolvimento dos TaikoBot foi iniciado nos anos 90 ao mesmo tempo que se dava início ao programa 
espacial tripulado. Factores como o volume, peso e consumo de energia, influenciaram no desenvolvimento destes 
manequins e os especialistas chineses tiveram de desenvolver métodos completamente inovadores para a sua construção. 
Os TaikoBot possuem a capacidade de simular funções básicas do metabolismo humano, além de simular sinais 
fisiológicos. Os simulares do metabolismo humano consomem o oxigénio no interior da cabina e simula os níveis de 
consumo e volume do consumo de oxigénio por um ser humano, simulando também os níveis de calor gerados por um ser 
humano ao radiar calor no interior do veículo. Em consequência o sistema de controlo ambiental da capsula leva a cabo um 
controlo ambiental da pressão do oxigénio e da temperatura no interior tendo em conta os limites médicos necessários para 
a manutenção da vida. Da mesma forma, o dispositivo que simula os sinais fisiológicos gera os sinais dos ritmos cardíacos, 
respiratório, temperatura corporal e pressão sanguínea, gerando as fontes primárias de dados para os dispositivos de 
monitorização a bordo. 


Quando um TaikoBot ocupa um dos assentos da capsula espacial, o seu posicionamento e centro de massa 
simulam na perfeição as condições de uma missão tripulada por humanos por forma a cumprir todos os pré-requisitos para 
o teste. 


Os teste do sistemas de controlo ambiental, protecção da vida e monitorização médica a bordo da Shenzhou foi 
fundamental para o sucesso de todo o programa. Caso os sistema não funcionassem na perfeição, os yuhangyuans não 
poderia tripular a nova caravela do espaço. 


Lançamento e missão da Shenzhou-4 


Após ser colocada na plataforma de lançamento, a Shenzhou-4 foi por várias vezes utilizada pela equipa de yuhangyuans 
para ensaiar os passos e procedimentos a levar cabo durante o lançamento. Os futuros astronautas chineses tiveram 
oportunidade de entrar no veículo e ficaram extremamente satisfeitos pelo ambiente interior e pelos sistemas da capsula 
espacial. 
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Finalmente, e após semanas de rumores, a Shenzhou-4 era colocada em órbita por um foguetão CZ-2F Chang 
Zheng-2F no dia 29 de Dezembro às 1640:09,543UTC. Posteriormente foi revelado que o lançamento estava previsto para 
ter lugar às 1640UTC do dia 28 de Dezembro, tendo sido adiado por 24 horas. O lançamento foi controlado a partir de um 
centro de controlo situado na cidade de Xi"na e a partir de quatro navios de rasteio colocados nos Oceanos Atlântico, 
Pacífico e Índico, contando ainda com algumas estações de rasteio terrestres nomeadamente na Namíbia. 





A capsula foi colocada numa órbita inicial com um apogeu de 331 km de altitude, um perigeu de 198 km de 
altitude e uma inclinação orbital de 42,4º. As informações fornecidas pelas autoridades chinesas logo após o lançamento, 
revelavam que a missão teria uma duração de 77 dias realizando 108 órbitas em torno da Terra. Após a inserção orbital 
procedeu-se à abertura dos painéis solares e sete horas mais tarde, durante a quinta órbita, os parâmetros orbitais iniciais 
foram alterados para um apogeu de 337 km de altitude e um perigeu de 330 km de altitude, mantendo-se a inclinação 
orbital. 


Após o lançamento da Shenzhou-4, Yuan Jiajun, Director Geral do programa espacial chinês, afirmou que a 
capsula espacial tinha todas as condições para transportar astronautas a bordo e que era tecnicamente igual ao veículo que 
transportará os primeiros chineses para o espaço. A Shenzhou-4 encontrava-se equipada com controlo manual e sistemas de 
aterragem de emergência, além de levar a cabo o teste da performance, fiabilidade e segurança de outros sistemas. 


O painel de controlo da Shenzhou-4 encontrava-se equipado com sinais sonoros e sistemas de alarme para 
momentos chave e operações importantes durante o voo. Interessantemente, Jiajun referiu que as janelas da Shenzhou-4, tal 
como acontecerá com as suas sucessores, são feitas de um novo material que permite a passagem da luz por forma a 
garantir que após a passagem pela atmosfera terrestre na reentrada, os astronautas possam observar claramente a zona de 
aterragem e decidir se deverão ou não aterrar nessa zona. 


Diferentemente das anteriores Shenzhou, o quarto veículo da série poderia aterrar em Jiuquan caso as condições 
atmosféricas não permitissem uma aterragem na Mongólia Interior. Em caso de emergência um mapa do planeta a bordo do 
veículo permitiria escolher o local de aterragem tirando partido de programas pré-determinados. 


A Shenzhou-4 levou também abordo alguns materiais e artigos que serão utilizados pelos yuhangyuans durante as 
suas viagens espaciais. Sacos-cama, alimentos, medicamentos e alguns instrumentos e utensílios individuais encontravam- 
se a bordo da capsula espacial. 
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Durante o voo procedeu-se por várias ocasiões ao teste do sistema de comunicações do veículo e do sistema de 
transmissão de TV digital a bordo. No dia 1 de Janeiro de 2003, e quando passavam 9 minutos da chegada do novo ano, a 
Shenzhou-4 transmitiu uma mensagem desejando a toda a população da China um bom ano novo. 


Às 1240UTC do dia 2 de Janeiro, quando a Shenzhou-4 se aproximava do Atlântico Sul, o navio de rasteio 
Yuanwang-3 retransmitiu um comando enviado pelo Centro de Controlo e Comando Aeroespacial de Beijing (CCCAB) 
para que a capsula espacial levasse a cabo uma ignição de 5 segundos (na sua 61º órbita) dos seus motores de manobra 
orbital. A queima dos motores da Shezhou permitiu a alteração da órbita da capsula espacial, alteração essa que foi 
reproduzida em animação no grande écran localizado no CCCAB. 





Manobras orbitais Shenzhou-4 O gráfico ao lado representa as 
alterações no período orbital da 
capsula Shenzhou-4 durante a 
permanência em órbita terrestre. 
As setas indicam as alturas em 
que foram realizadas manobras 
orbitais, respectivamente a 31 de 
Dezembro de 2002, 2 de Janeiro, 
e entre 3 e 5 de Janeiro de 2003. 
De notar que o ritmo de decaída 
parece ser mais elevado por 
volta do dia 1 de Janeiro (sete 
vermelha) e que deverá 
corresponder à abertura dos 
painéis solares do Módulo 
Orbital. Este gráfico foi 
produzido com dados fornecidos 
por Ted Molczan e Philip Clark. 
Gráfico: Rui C. Barbosa. 
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Os dados enviados pela capsula espacial indicavam que as condições ambientais no interior do veículo 
(temperatura, humidade e níveis de oxigénio e dióxido de carbono) eram as ideais e que o ritmo cardíaco, respiratório e 
outros sinais de vida provenientes do TaikoBot a bordo eram normais. 


Às 1028 UTC do dia 4 de Janeiro a Shenzhou completava 92 órbitas em torno da Terra e às primeiras horas do dia 
5 de Janeiro as equipas de recuperação já se encontravam no terreno aguardando o regresso da Shenzhou-4 dentro de uma 
área com 60 km de comprimento e 36 km de largura situada a 40 km de Hohhot, capital da Região Autónoma de Nei 
Mongol (Mongólia Interior). 


As condições atmosféricas que aguardavam o regresso da Shenzhou-4 eram consideravelmente piores do que as 
registadas nas missões anteriores, com tempestades de neve e a temperatura a registar uma média de -20ºC (chegando aos - 
31ºC na noite de 4 para 5 de Janeiro). Toda a região se encontrava coberta por um manto branco de neve. 


Após completar 108 órbitas em torno da Terra, a separação entre o Módulo de Descida e o Módulo Orbital dava-se 
às 1010:04UTC do dia 5 de Janeiro, com o Módulo de Descida da Shenzhou-4 a aterrar às 1116UTC num ponto situado a 
40º51ºN — 111º38ºE, dentro da área anteriormente definida. A missão da Shezhou-4 teve uma duração de 6 dias 18 horas. 


No dia 10 de Fevereiro o Módulo Orbital, que se encontrava numa órbita com um apogeu de 346 km de altitude; 
perigeu de 331 km de altitude, inclinação orbital de 42,4º e período orbital de 91,3 minutos, executava uma manobra 
alterando a sua orbita ficando com um apogeu de 364 km de altitude; perigeu de 359 km de altitude, inclinação orbital de 
42,4º e período orbital de 91,3 minutos. 


Após o regresso à Terra o Módulo de Descida da Shenzhou-4 foi transportado para Beijing no dia 6 de Janeiro e 
no dia 8 os técnicos espaciais chineses puderam finalmente abrir a escotilha de acesso ao interior e constatar o bom estado 
do veículo, podendo assim recolher os dados e materiais obtidos durante o voo espacial. 


A Shenzhou-4 recebeu a designação internacional 2002-0614 e o número de catálogo 27630. Após a separação do 
Módulo Orbital este recebeu a designação internacional 2002-061C e o número de catálogo 27634. Para as restantes 
designações dos objectos resultantes deste lançamento ver “Outros Objectos Catalogados”. 
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Após o final da missão 
Shenzhou-4, o seu Módulo 
Orbital permaneceu em 
órbita onde realizou algumas 
alterações nos seus 
parâmetros orbitais desde 
então como é visível neste 
gráfico com a alteração do 
período orbital. A primeira 
manobra parece ter 
acontecido a 1 de Fevereiro 
de 2003 e a segunda a 1 de 
Março. Este gráfico foi 
produzido com dados 
fornecidos por Ted Molczan 
e Philip Clark. Gráfico: Rui 
C. Barbosa. 


Monobras Orbitais Módulo Orbital Shenzhou-4 
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Imagem obtida no interior do Centro 
de Controlo de Voo durante o 
regresso da Shenzhou-4 visível num 
grande écran. De salientar a 
semelhança entre o regresso das 
capsulas chinesas e russas. Na 
imagem em baixo, a Shenzhou-4 após 
a aterragem nas estepes geladas da 
Mongólia Interior no dia 5 de Janeiro 
de 2003. De notar a grande antena na 
parte superior da capsula eque deverá 
ser utilizada para sinalizar o veículo 
durante e após a aterragem facilitando 
assim a sua localização. Imagens: 
Xinhua. 


xinhua 





Yuhangyuan, ou como dizer 
“astronauta” em chinês 


por Chen Lan 


A palavra “yuhangyuan” é uma 
tradução directa de uma das três 
palavras que em chinês são usadas para 
referir “astronauta”. A publicação 
chinesa Aerospace China começou a 
utilizar a palavra “taikonauta” no seu 
número de Janeiro de 2003, sendo a 
primeira vez que uma publicação 
oficial chinesa utiliza uma palavra para 
designar especialmente os astronautas 
chineses. 


De facto, as palavras chinesas 
para astronauta” constituem uma 
história linguística um — pouco 
complicada. Vamos começar pelo 
princípio ... o termo “Yu Hang Yuan” (separados todos os caracteres chineses por forma a mostrar as suas formas originais) 
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tem sido utilizado desde o voo da Vostok-1. Assim, “Yu” significa “Yu Zhou” (*cosmos” ou “espaço”), “Hang” significa 
“Hang Xing” (“viagem”) e “Yuan” significa o termo “ante” (“viajante”). Ao mesmo tempo, Taiwan, Hong Kong e as 
populações chinesas fora da pátria começaram a utilizar a palavra “Tai Kong Ren”. Aqui “Tai Kong” também significa 
“espaço” ou “cosmos”, enquanto “Ren” significa “pessoa”. Esta palavra foi introduzida na China continental nos anos 80 e é 
agora de uso muito popular. Por outro lado, em finais dos anos 70, foi introduzida uma nova palavra, “Hang Tian Yuan”. 
“Hang Tian” é um novo termo oficial para viagem espacial. “Hang” é o primeiro caracter de “Hang Xing”, ou “viagem”, e 
“Tian” significa “céu” — qualquer coisa acima do chão incluindo a atmosfera e o espaço. Muitas organizações chinesas 
receberam novas designações com o termo “Hang Tian” e agora quase todas os organismos espaciais chineses possuem 
este termo na sua designação. 


Assim, na China estas três palavras são utilizadas em comum: 
a) o termo mais comum é “Yu Hang Yuan”. E muito utilizado pelos media. 


b) o segundo termo mais comum é “Tai Kong Ren”. É utilizado pelos media e é a única palavra utilizada fora da 
China continental. 


c) o terceiro termo “Hang Tian Yuan” é o termo oficial e é utilizado pelas organizações e organismos espaciais 
chineses, e algumas vezes pelos media. 


Em português, as palavras “astronauta” e “cosmonauta” são utilizadas para referir respectivamente os viajantes 
espaciais dos Estados Unidos e da Rússia (anteriormente da União Soviética), e não existe nenhuma palavra para designar 
Es PERES : 9 
os viajantes espaciais chineses”. 


A publicação Aerospace China foi a primeira a utilizar a designação “taikonauta”. Não sei se a utilização das 
palavras 'yuhangyuan” ou * hangtianyuan” será alguma vez considerada por serem palavras muitos «estranhas». Esta é a 
mesma razão pela qual se utiliza a palavra “taikonauta” — as duas palavras anteriores são muito compridas. Em chinês, são 
palavras muito bonitas, mas em português são terrivelmente feias ... porém, este é o meu ponto de vista pessoal!!! 


29 de Dezembro — 8K82M Proton-M Breeze-M 


Nimig-2 
Os lançamentos orbitais no ano de 2002 terminaram com a primeira missão comercial da nova versão do foguetão Proton, o 
8K82M Proton-M equipado com um estágio superior Breeze-M. O lançamento teve lugar às 2316:40UTC do dia 29 de 
Dezembro e foi levado a cabo desde a Plataforma PU-24 do Complexo de Lançamentos LC81 do Cosmódromo GIK-5 
Baikonur, Cazaquistão. O lançamento foi levado a cabo pela ILS — International Launch Services. 


Proton-M, evolução 


Tal como o 8K82K Proton-K, o 8K82M Proton-M é um lançador a três estágios podendo ser equipado com um estágio 
superior Breeze-M ou então utilizar os usuais estágios Block-DM. As modificações introduzidas no Proton incluem um 
novo sistema avançado de aviónicos e uma ogiva com o dobro do volume em relação ao 8K82K Proton-K, permitindo 
assim o transporte de satélites maiores. Em geral este lançador equipado com o estágio Breeze-M, construído também pela 
empresa Khrunichev, é mais poderoso em 20% e tem maior capacidade de carga do que a versão anterior equipada com os 
estágios Block DM construídos pela RKK Energiya. 


O 8K82M Proton-K Breeze-M em geral tem um comprimento de 53,0 metros, um diâmetro de 7,4 metros e um 
peso de 712.800 kg. É capaz de colocar uma carga de 21.000 kg numa órbita terrestre baixa a 185 km de altitude ou 2.920 
kg numa órbita de transferência para a órbita geossíncrona, desenvolvendo para tal no lançamento uma força de 965.580 
kgf. O Proton-K é construído pelo Centro Espacial de Pesquisa e Produção Estadual Khrunichev, tal como o Breeze-M. 


O primeiro estágio Proton KM-1 tem um peso bruto de 450.400 kg, pesando 31.000 kg sem combustível. É capaz 
de desenvolver uma força de 1.074.000 kgf no vácuo, tendo um les de 317 s (o seu Ies-nm é de 285 s) e um Tg de 108 s. 
Este estágio tem um comprimento de 21,0 metros e um diâmetro de 77,4 metros. Tem seis motores RD-253 (14D14) e cada 
um tem um peso de 1.300 kg e desenvolvem 178.000 kgf (em vácuo), tem um les de 317 s e um Ies-nm de 285 s. O Tg de 
cada motor é de 108 s. Consomem N,0,/UDMH e foram desenhados por Valentin Glushko. 


O segundo e terceiro estágios são semelhantes aos utilizados no lançador 8K82K Proton-K. 





$ Nota do tradutor. 
2 A quando da primeira missão do cosmonauta Jean-Loup Chrétien a bordo da Soyuz T-6 (13292 1982-0634) Salyut-7, os 
franceses tentaram introduzir o termo “espaçonauta” para designar os seus viajantes do espaço (Nota do Editor). 
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O quarto estágio, Breeze-M, tem um peso bruto de 22.170 kg e uma massa de 2.370 kg sem combustível. É capaz 
de desenvolver 2.000 kgf, tendo um les de 326 s e um Tq de 3.000 s. Tem um diâmetro de 2,5 metros, uma envergadura de 
1,1 metros e um comprimento de 2,6 metros. Está equipado com um motor S5.98M (também designado 14D30). O S5.98M 
tem um peso de 95 kg e desenvolve 2.000 kgf (em vácuo) com um les de 326 s e um Tg de 3.200 s. O motor tem uma 
consome N,50,/UDMH. 


O primeiro lançamento do 8K82M Proton-M Breeze-M teve lugar a 5 de Julho de 1999, quando o veículo 389-01 
tentou colocou em órbita o satélite de comunicações Gran” n.º 45 (1999-F02), a partir do Cosmódromo GIK-5 Baikonur 
(LC81 PU-24 / LC81R). O primeiro lançamento com sucesso teve lugar a 6 de Junho de 2000 (0259:00UTC) quando o 
veículo 392-01 colocou em órbita o satélite de comunicações Gorizont-31 (26372 2000-29A) a partir do Cosmódromo 
GIK-5 Baikonur (LC81 PU-24/LC8IR). 


O lançamento do Nimig-2 


Anteriormente previsto para ser colocado em 
órbita por um foguetão americano Atlas-5, o 
satélite canadiano de comunicações (Telesat 
Canada Co.) Nimig-2 está equipado com 
instrumentos de retransmissão em banda-Ka e 32 
repetidores em banda-Ku (com uma frequência de 
34 MHz), tendo sido colocado sobre o equador a 
91º de longitude Oeste. Sendo baseado no modelo 
AZI00AX da Lockheed Martin Commercial 
Space Systems, o Nimiq-2 deverá ter um tempo de 
serviço de 12 anos. O modelo AZ100AX tem um 
desenho modular de construção simples que 
aumenta a sua fiabilidade em órbita, reduzindo o 
seu peso e custos. O Nimig-2 tem um peso 
aproximado de 3.579 kg. 


A palavra “Nimig” provém do dialecto 
da tribo Inuit e significa qualquer objecto ou força 
que une os membros da tribo. Este satélite é o 
segundo na frota Nimiq'º, sendo o 14º satélite lançado para a Telesat em 30 anos. A Telesat Canada Co. também opera os 
satélites Anick. 





Esta missão teve um perfil de voo semelhante aos lançamentos levados a cabo anteriormente pelos Proton. Os 
primeiros três estágios realizaram uma ascensão standard colocando o estágio superior Breeze-M com o satélite Nimiq-2 
numa trajectória suborbital. O Breeze-M levou a cabo uma primeira ignição colocando o conjunto numa órbita circular a 
213 km de altitude. O satélite foi posteriormente propulsionado para uma órbita de transferência para a órbita geossíncrona 
com a realização de mais três queimas pelo Breeze-M. Após a quarta ignição e separação do estágio Breze-M (numa órbita 
que deveria ter um apogeu de 35.7869 km de altitude e um perigeu de 77.700 km de altitude), 6 horas e 53 minutos após o 
lançamento, o satélite realizou uma série de queimas do seu motor de manobra de combustível líquido na zona do apogeu 
orbital para circularizar a órbita a uma altitude geossíncrona de 36.000 km. 


O Nimiq-2 foi transportado na última semana de Novembro desde as instalações da Lokheed Martin em 
Sunnyvale, Califórnia, para o Cosmódromo de Baikonur por forma a serem levados a cabo os preparativos finais para o seu 
lançamento. 


No dia 29 de Dezembro as temperaturas ambientais em Baikonur atingiram os -19ºC com os ventos a soprar com 
uma velocidade de 3 m/s e a presença de forte nevoeiro. 


A torre de serviço da Plataforma PU-24 foi acabou de ser removida por volta das 2304UTC e às 2310UTC 
entrava-se nos últimos sete minutos da contagem decrescente. Neste lançamento o 8K82M Proton-M Breeze-M tinha um 
peso aproximado de 691.272 kg e tinha uma altura de 61,0 metros. 


O início da sequência de ignição dos motores do primeiro estágio tinha lugar às T-2,5s, atingindo 40% da potência 
a T-1,6s e 107% a T-0,9)s. O lançamento do 8K82M Proton-M Breeze-M tinha lugar às 2316:40UTC. A T+30s 
(2317:10UTC) o lançador executava uma manobra de translação para se colocar na trajectória correcta. A fase de máxima 
pressão dinâmica acontecia a T+65s (2317:45UTC). A T+2m (2318:40UTC) o segundo estágio entrava em ignição e a 





0 O satélite Nimig-1 (25740 1999-0274) foi colocado em órbita do dia 20 de Maio de 1999 (2230:00UTC) por um 
foguetão 8K82K Proton-K DM-2M (396-02) a partir da Plataforma PU-23 do Complexo de Lançamentos LC81 do 
Cosmódromo GIK-5 Baikonur. 
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T+2m3s (2318:43UTC dava-se a separação entre o primeiro e o segundo estágio. A T+3m (2319:40UTC) o veículo atingia 
uma altitude de 84 km à medida que se afastava de Baikonur. 


Às 2320:40UTC (T+4m) o lançador encontrava-se a 304 
km de Baikonur e a uma altitude de 100 km. A T+5m 
(2321:40UTC) atingia uma altitude de 116,7 km, encontrando-se a 
492 km do local de lançamento. O final da queima do segundo 
estágio tinha lugar a T+5m26s (2322:06UTC) e a separação entre 
este e o terceiro estágio acontecia às 2322:09UTC (T+5m29s). A 
ignição do terceiro estágio aconteceu às 2322:14UTC (T+5m34s) e 
a separação da ogiva de protecção ocorria a T+5m40s 
(2322:20UTC). O terceiro estágio terminou a sua queima às 
2326:02UTC (T+9m22s) e a separação do estágio Breeze-M dava- 
se 20s mais tarde (2326:22UTC). 















Transporte e colocação do foguetão 8K82M Proton-M Breeze- 
M na plataforma de lançamento PU-24 do Complexo de 
Lançamento LC81 do Cosmódromo GIK-5 Baikonur. O 
Proton-M colocaria em órbita, no dia 29 de Dezembro de 2002, 
o satélite de comunicações canadiano Nimig-2. Imagens: 
ITAR-TASS. 
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Após a separação entre o terceiro estágio do Proton-M e o conjunto Breeze-M / Nimiq-2, este continuou numa 
trajectória suborbital até à primeira ignição do estágio superior que teve lugar às 2327:55UTC (T+1 Iml5s). Esta queima 
teve a duração de 10m 31s, terminando às 2338:26UTC e colocando o conjunto numa órbita circular a 213 km de altitude 
com uma inclinação orbital de 51,52º em relação ao equador terrestre. O conjunto Breeze-M / Nimq-2 permaneceu nesta 
órbita até às 0016:25UTC (T+59m45s) do dia 30 de Dezembro altura em que o Breeze-M entrou novamente em ignição. 
Esta queima terminou às 0043:41UTC (T+1h27m01s) e alterou os parâmetros orbitais da órbita inicial para um apogeu de 
17.142 km, um perigeu de 608 km e uma inclinação orbital de 49,6º. Após a separação do tanque adicional de propolente 
do estágio Breeze-M, este executou uma terceira queima às 0045:17UTC (1h28m37s) que durou até às 0050:14UTC 
(T+1h33m34s). Esta queima resultou em mais uma alteração dos parâmetros orbitais para um apogeu de 35.783 km, um 
perigeu de 946 km e uma inclinação orbital de 49,0º. O Breeze-M / Nimiq-2 permaneceu nesta órbita por mais cinco horas 
até realizar a quarta e última queima às 0551:48UTC (T+6h35m08s) e com uma duração de 6m 40s (0558:28UTC). Esta 
queima resultou numa alteração dos parâmetros orbitais para um apogeu de 35.886 km, um perigeu de 7.904 km e uma 
inclinação orbital de 16,5º. 


A separação entre o Breeze-M e o Nimig-2 teve lugar às 0610:00UTC (T+6h53m20s). Posteriormente o satélite 
utilizou o seu próprio motor de manobra para alcançar a órbita geossíncrona com um apogeu de 35.789 km, perigeu de 
35.779 e inclinação orbital de 0,1º. 


O Nimiq-2 recebeu a designação internacional 2002-0624 e o número de catálogo 27632. Para as restantes 
designações dos objectos resultantes deste lançamento ver “Outros Objectos Catalogados”. 


Este foi a 2? missão de um 8K82K Proton-M Breeze-M, o 7º satélite construído pela Lockheed Martin Commercial 
Space Systems a ser lançado por um Proton, a 10º missão da ILS em 2002, a 5º missão de um Proton pela ILS em 2002 e o 
26º Proton a ser lançado ao serviço da ILS. 


Quadro de Lançamentos Recentes 


Data UTC Des. Int. NORAD Designação Lançador Local 

19Nov 2239 OSIA 27554  Eutelsat-W5 Delta-4 Medium+ (4,2) C.C.A.F.S., SLC-37B 

24 Nov 0049:47 0524 27556 STS-113 OV-105 Endeavour KSC, LC-39A4 

02 Dez 2205  052B 27562 MEPSI OV-105 Endeavour KSC, LC-39A 

25 Nov 2304:23 0534 27558 AstralK 8K82K Proton-K DM3 GIK-5 Baikonur, LC81-23 
28 Nov 0607 0544 27559 AlSat-l 11K65M Kosmos-3M GIK.-1 Plesetsk, LC132-1 


054B 27560 Mozhayets 
054C 27561 Rubin-3-DSI 


05 Dez. 0242 055A 27566 TDRS-10 Atlas-2A (AC-144) C.CAF.S., SLC-36A 

11 Dez. 2221:25 FO3 - Hot Bird-7 Ariane-SECA (V157) CSG Kourou, ELA-3 
F03 - Stentor 
F03 - Ballast 

14 Dez. 0131 0564 27597 Adeos-2 *Midori” H-2A / 202 (4F) Tanegashima, Yoshinubo 


056B 27598 FedSat-l 
056€C 27599 WEOS '“Kanta Kun” 
056D 27600 Micro Lab-Sat 
17 Dez. 2304 OS7A 27603 NSS-6 Ariane-44L (V 156) CSG Kourou, ELA-2 
20 Dez. 1700 0584 27605 UniSat-2 15418 Dnepr-1 GIK-5 Baikonur, LC109 
058B 27606 LatinSat-l 
058C 27607 LatinSat-2 
058D 27608 SaudiSat-1C 
OS8E 27609 Rubin-2 
058F 27610 2001 Trailbrazer 
24 Dez. 1220:13 059A 27613 Cosmos 2393 8K78M Molniya-M 2BL GIK-1 Plesetsk, LC43/3 
26 Dez. 0737:58 0604 27616 Cosmos 2394 | 8K82K Proton-K DM-2 GIK-5 Baikonur, LC81 PU-23 
060B 27617 Cosmos 2395 
060C 27618 Cosmos 2396 
29 Dez. 1640:10061A4 27630 Shenzhou-4 CZ-2F Chang Zheng-2F (CZ2F-4) Jiuquan, LA4 
29 Dez. 2316:40 0624 27632 Nimiq-2 8K82M Proton-M Breeze-M GIK-5 Baikonur, LC81 PU-24 
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Data  Des.Int. NORAD Nome Lançador Local 
02 Dez. 02-052B27562 MEPSI OV-105 Endeavour KSC, LC-39A 
05 Dez. 02-055B27567 Centaur AC-144 Atlas-2A (AC-144) C.CAF.S., SLC-36A 
80-034E27568 SR”! Cosmos 1176 US-A 11K69 Tsyklon-2 NIIP-5 Baikonur, LC90 
81-021R27569 SR Cosmos 1249 US-A 11K69 Tsyklon-2 NIIP-5 Baikonur, LC90 
81-021827570 SR Cosmos 1249 US-A 11K69 Tsyklon-2 NIIP-5 Baikonur, LC90 
81-021T27571 SR Cosmos 1249 US-A 11K69 Tsyklon-2 NIIP-5 Baikonur, LC90 
84-069W 27572 SR Cosmos 1579 US-A | 11K69 Tsyklon-2 NIIP-5 Baikonur, LC90 
84-069X 27573 SR Cosmos 1579 US-A | 11K69 Tsyklon-2 NIIP-5 Baikonur, LC90 
75-052LC 27574 (Destroço) Delta 2910-595 (D111) Vandenberg AFB, SLC-2W 
75-052LD 27575 (Destroço) Delta 2910-595 (D111) Vandenberg AFB, SLC-2W 
75-052LE 27576 (Destroço) Delta 2910-595 (D111) Vandenberg AFB, SLC-2W 
75-052LF 27577 (Destroço) Delta 2910-595 (D111) Vandenberg AFB, SLC-2W 
75-052LG 27578 (Destroço) Delta 2910-595 (D111) Vandenberg AFB, SLC-2W 
01-049MX 27579 (Destroço) PSLV-C3 Sriharikota Isl. 
01-049MY 27580 (Destroço) PSLV-C3 Sriharikota Isl. 
01-049MZ 27581 (Destroço) PSLV-C3 Sriharikota Isl. 
01-049NA 27582 (Destroço) PSLV-C3 Sriharikota Isl. 
01-049NB 27583 (Destroço) PSLV-C3 Sriharikota Isl. 
01-049NC 27584 (Destroço) PSLV-C3 Sriharikota Isl. 
01-049ND 27585 (Destroço) PSLV-C3 Sriharikota Isl. 
01-049NE 27586 (Destroço) PSLV-C3 Sriharikota Isl. 
01-049NF 27587 (Destroço) PSLV-C3 Sriharikota Isl. 
01-049NG 27588 (Destroço) PSLV-C3 Sriharikota Isl. 
85-037K 27589 (Destroço) 8K82K Proton-K DM-2 (330-02) NIIP-5 Baikonur, LC200 PU-39 
01-049NH 27590 (Destroço) PSLV-C3 Sriharikota Isl. 
01-049NJ 27591 (Destroço) PSLV-C3 Sriharikota Isl. 
01-049NK 27592 (Destroço) PSLV-C3 Sriharikota Isl. 
88-040C27593 (Destroço) Ariane-2 (V23) CSG Kourou, ELA-1 
88-040D27594 (Destroço) Ariane-2 (V23) CSG Kourou, ELA-1 
88-040E27595 (Destroço) Ariane-2 (V23) CSG Kourou, ELA-1 
86-019VN 27596(Destroço) Ariane-1 (V16) CSG Kourou, ELA-1 
14 Dez. 02-056E27601 H-24-2 H-2A/202 (4F) Tanegashima, Yoshinubo 
89-006AC 27602 (Destroço) Ariane-2 (V28) CSG Kourou, ELA-1 
17 Dez. 02-057B27604 H-10-3 Ariane-44L (V 156) CSG Kourou, ELA-2 
20 Dez. 02-058G 27611 Plataforma 15A18 Dnepr-l GIK-5 Baikonur, LC109 
20 Dez. 02-058H 27612 Escudo (Destroço) 15A18 Dnepr-l GIK-5 Baikonur, LC109 
24 Dez. 02-059B27614 8K78M-2 8K78M Molniya-M 2BL GIK-1 Plesetsk, LC43/3 (555) 
24 Dez. 02-059C27615 Plataforma 8K78M Molniya-M 2BL GIK-1 Plesetsk, LC43/3 (555) 
24 Dez. 02-059B27614 Block-L BOZ 8K78M Molniya-M 2BL GIK-1 Plesetsk, LC43/3 (555) 
26 Dez. 02-060D 27620 (Desconhecido) 8K82K Proton-K DM-2 GIK-5 Baikonur, LC81 PU-24 
26 Dez. 02-060E 27621 (Desconhecido) 8K82K Proton-K DM-2 GIK-5 Baikonur, LC81 PU-24 
26 Dez. 02-060F 27622 (Desconhecido) 8K82K Proton-K DM-2 GIK-5 Baikonur, LC81 PU-24 
88-098D 27625 (Destroço) Ariane-2 (V26) CSG Kourou, ELA-2 
88-098E 27626 (Destroço) Ariane-2 (V26) CSG Kourou, ELA-2 
88-098F 27627 (Destroço) Ariane-2 (V26) CSG Kourou, ELA-2 
87-068CK 27628 (Destroço) 11K68 Tsyklon-3 NIIP-53 Plesetsk, LC32 
87-068CL 27629 (Destroço) 11K68 Tsyklon-3 NIIP-53 Plesetsk, LC32 
29 Dez. 02-061B27631 CZ-2E2 CZ-2F Chang Zheng-2F (CZ2F-4) Jiuquan 
29 Dez. 02-062B27633 Breeze-M 8K82M Proton-M Breeze-M GIK-5 Baikonur, LC81 PU-24 
29 Dez. 02-061C27634 (Desconhecido) CZ-2F Chang Zheng-2F (CZ2F-4) Jiuquan 
66-077AA 27635 (Destroço) OPS 0856 SLV-3 Agena-D (7202) Vandenberg AFB, SLC-3E 
66-077AB 27636 (Destroço) OPS 0856 SLV-3 Agena-D (7202) Vandenberg AFB, SLC-3E 
78-064L27637 (Destroço) SeaSat-l Atlas-F (23F) Vandenberg AFB, SLC-3W 
84-069Y 27638 SR Cosmos 1579 US-A | 11K69 Tsyklon-2 NIIP-5 Baikonur, LC90 
87-068CM 27639 (Destroço) 11K68 Tsyklon-3 NIIP-53 Plesetsk, LC32 
29 Dez. 02-062C27646 Tanque Breeze-M 8K82M Proton-M Breeze-M GIK-5 Baikonur, LC81 PU-24 


Outros Objectos Catalogados 








! SR - Sistema de Refrigeração. 
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Quadro dos lançamentos previstos para Abril 


Data Lançador Carga Local 

02 de Abril 8K78M Molniya-M Molniya GIK-1 Plesetsk 

06 de Abril Titan-4B Centaur (B-35) Milstar-2 F4 (Milstar-6) C.C.AF.S., SLC-40 

08 de Abril Ariane-5G Insat-3A CSG Kourou, ELA-3 
(V 160 “Ville de Bourdeaux”) Galaxy-12 

10 de Abril Atlas-3B (AC-205) AsiaSat-4 C.C.A.F.S., SLC-36B 

15 de Abril L-1011 Stargarzer Pegasus-XL (M38) GALEX C.CA.F.S., Skid Strip 

18 de Abril Delta-2 Heavy 7925-H1OL SIRTF C.CA.F.S., SLC-17B 

24 de Abril 8K82K Proton-K DM-2M US-KMO (Prognoz-2) | GIK-5 Baikonur 

30 de Abril L-1011 Stargarzer Pegasus-XL (M34) OrbView-3 Vandenberg AFB 

2 de Abril 8K82K Proton-K Breeze-M AMC-9 GIK-5 Baikonur 

7? de Abril CZ-2D Chang Zheng-2D FSW-3.1 Jiuquan 


Quadro dos Próximos Lançamentos Tripulados 


5 de Maio de 2003 Soyuz TMA-2 / ISS-6S (227) 11A511U-FG Soyuz-FG GIK-5 Baikonur, 17P32-5 
Malenchenko (3); Lu (3) 


Outono de 2003 STS-114/ISS-ULF-1 OV-104 Atlantis (27) KSC, LC-39 
Collins (4); Kelly (1); Noguchi (1); Robinson (3); Krikalyov (6); Volkov (4); Philips (2) 


PRA STS-115 /ISS-12A P3/P4 OV-105 Endeavour (20) KSC, LC-39 
Jett (4); Ferguson (1); Tanner (3); Burbank (2); MacLean (2); Stefanyshyn-Piper (1) 


PRA STS-116/ISS-12A.1 ITS-P5 OV-104 Atlantis (28) KSC, LC-39 
PRYRRRRIRREREV STS-117/ ISS-13A OV-105 Endeavour (21) KSC, LC-39 
Sturckow (3); Polansky (2); Reilley (3); Mastracchio (2): Higginbotham (1); Forrester (1) 


PREV Soyuz TMA-3 / ISS-7S (227) 11A511U-FG Soyuz-FG GIK-5 Baikonur, 17P32-5 
Foale (6); Kaleri (3) 


Quadro dos próximos Lançamentos Suborbitais 


Data Lançador Local Carga 
7? de Março GMD/BV-Plus (BVT-5) Vandenberg AFB 
2 de Abril Castor-4B Kiruna (Suécia) Maxus-5 


7? de Maio LGM-306G Minuteman HI (GT-1816M) Vandenberg AFB, LC-10 
11 de Junho LGM-306G Minuteman HI (GT-182GM) Vandenberg AFB, LC-04 
7? de Setembro LGM-306G Minuteman HI (GT-1836M) Vandenberg AFB, LC-26 


Regressos / Reentradas 


A primeira tabela indica alguns satélites que reentraram na atmosfera ou regressaram nas passadas semanas. A segunda 
tabela indica os veículos ou satélites mais importantes que deverão reentrar na atmosfera nas próximas semanas. Ree: 
reentrou na atmosfera terrestre; Reg: regressou após a missão; Ino: inoperacional; Ope: Operacional. Estas informações são 
gentilmente cedidas por Alan Pickup e Harro Zimmer. 


Data Status Des. Int. NORAD Nome Lançador Data Lançamento 
12 Nov. Ree. 02-014C27408 'Shenzhou-3 Mod. Orbital CZ-2F Chang Zheng-2F (CZ2F-3) 25 / Mar. /02 


04 Dez. Ree. 02-041B27514 H-10-3 Ariane-44L (V 154) 06 / Set. /02 
06 Dez. Ree. 79-017AN 16085(Destroço) Solwind P78-1 Atlas-F (27F) 24 / Fev. / 79 
06 Dez. Ree. 02-051E27565 (Destroço) Delta-4 Medium+ (4,2) (D293) 20/Nov./02 
07 Dez. Ree. 01-049MQ27296 (Destroço) PSLV-C3 221 Out. /01 
07 Dez. Reg. 02-052A 27556 STS-112 OV-105 Endeavour 24 / Nov. /02 
08 Dez. Ree. 86-019AA 17131 (Destroço) Ariane-1 (V16) 22! Fev./02 
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08 Dez. Ree. 93-032B22658 PAM-D Delta-2 7925 (D220) 13 / Mai. /93 (a) 
08 Dez. Ree. 02-048B27541 8K82K K-3 8K82K Proton-K DM-2 (409-01) 17/Out./02 (b) 
09 Dez. Ree.  02-051D 27564 (Destroço) Delta-4 Medium+ (4,2) (D293) 20/Nov./02 

10 Dez. Ree. 01-049DW27178(Destroço) PSLV-C3 221 Out. /01 

11 Dez. Ree. 01-049LC27331 (Destroço) PSLV-C3 221 Out. /01 

11 Dez. Ree. 02-042C 27517 H-24A-1 H-24/2024 (3F) 10/ Set. /02 

12 Dez. Ree. 99-021B25694 (Destroço) R-36M Dnepr-1 21/ Abr. /99 

12 Dez. Ree. 01-049LC27331 (Destroço) PSLV-C3 221 Out. /01 

13 Dez. Ree. 99-057DD 26215(Destroço) CZ-4B Chang Zheng-4B (CZ4B-2)14 / Out. /99 

13 Dez. Ree. 85-037K 27589 (Destroço) 8K82K Proton-K DM-2 (330-02) 17/Mai./85 

14 Dez. Ree. 01-049AX27103 (Destroço) PSLV-C3 221 Out. /01 

17 Dez. Ree. 76-077FG 18677 (Destroço) Delta 2310 (605/D126) 29 / Jul. /76 

17 Dez. Ree. 99-057LN26656 (Destroço) CZ-4B Chang Zheng-4B (CZ4B-2)14 / Out. /99 

20 Dez. Ree. 84-085D 15188 Block L 8K78M Molniya ML 10/ Ago. / 84 (c) 
20 Dez. Ree. 94-029DT 24070 (Destroço) Pegasus/HAPS (005/F5) 19 / Mai. /94 

20 Dez. Ree. 83-044FS 27495 (Destroço) Cosmos 1461 11K69 Tsyklon-2 07 / Mai. /83 

21 Dez. Ree. 01-049AE27086 (Destroço) PSLV-C3 221 Out. /01 

23 Dez. Ree. 02-029F 27448 Block DM-2M 8K82K Proton-K DM-2M 10/Jun./02 

27 Dez. Ree.  67-104B03019 115682 (227) 11K67 Tsyklon 271 Out. /67 

30 Dez Ree 81-053HC 13805 (Destroço) Cosmos 1275 11K65M Kosmos-3M (65098-323)04 / Jun. / 81 

31 Dez Ree. 64-049F 13091 (Destroço) Cosmos 41 8K78 Molniya (R103-36) 22! Ago. / 64 

31 Dez. Ree. 84-085A 15182 Molniya-l (61) 8K78M Molniya-ML 10/ Ago. / 84 

31 Dez. Ree.  01-007G 26708 (Destroço) 152h58 Start-1 10/Fev./01 

31 Dez. Ree. 78-064L27637 (Destroço) SeaSat-1 Atlas-F (23F) 271 Jun. /78 

(a) O estágio PAM-D do foguetão lançador Delta-2 7925 (D220) que colocou em órbita o satélite de navegação Navstar 


(b) 


(c) 


(d) 


(e) 


(g) 


(h) 


(1) 


q) 


GPS-37 (22657 1993-0324) a partir da Plataforma A do Complexo de Lançamentos n.º 17 do cabo Canaveral, 
reentrou na atmosfera terrestre às 1804UTC sobre o Oceano Atlântico (0,6ºS — 325,9ºE). O erro associado à hora da 
reentrada é de +/- 1 minuto (SPACECOMM). 


O terceiro estágio do foguetão lançador 8K82K Proton-K DM-2 (409-01 que colocou em órbita o observatório 
INTEGRAL (27540 2002-0484) a partir da Plataforma PU-39 do Complexo LC200 do Cosmódromo GIK-5 Baikonur, 
reentrou na atmosfera terrestre às 2000UTC sobre o Oceano Índico (50,00ºS — 104,00ºE). O erro associado à hora da 
reentrada é de +/- 7 minutos (SPACECOMM). 


O último estágio do foguetão lançador 8K78M Molniya-ML que colocou em órbita o satélite de comunicações 
Molniya-l (62) (15182 1984-0854) a partir do Cosmódromo GIK-1 Plesetsk, reentrou na atmosfera terrestre às 
1704UTC sobre o Oceano Atlântico junto da costa da Argentina (43,3ºS — 297,7ºE). O erro associado à hora da 
reentrada é de +/- 7 minutos (SPACECOMM). 


O satélite Cosmos 1154, reentrou na atmosfera terrestre às 2216UTC sobre a fronteira entre a Rússia e a Mongólia 
(49,21ºS — 111,26ºE). O erro associado à hora da reentrada é de +/- 11 minutos (Harro Zimmer). 


O satélite Mightysat-2, reentrou na atmosfera terrestre às 0055UTC sobre o Oceano Pacífico (02,87ºS — 197,36ºE). O 
erro associado à hora da reentrada é de +/- 11 minutos (Harro Zimmer). 


O estágio Breeze-KM do foguetão lançador 15430 Rockot Breeze-KM que colocou em órbita os satélites Iridium-97 
(27450 2002-031A) e Iridium-98 (27451 2002-031B) a partir do Complexo LC133/3 do Cosmódromo GIK-1 Plesetsk, 
reentrou na atmosfera terrestre às 1422UTC sobre o Oceano Índico (24,03ºS — 101,48ºE). O erro associado à hora da 
reentrada é de +/- 11 minutos (Harro Zimmer). 


O estágio PAM-D do foguetão lançador Delta-2 7925 (D224) que colocou em órbita o satélite NATO-4B (22921 1993- 
O76A) a partir da Plataforma LC-17A do C.C.A.F.S., reentrou na atmosfera terrestre às 0324UTC sobre o Oceano 
Pacífico (12,08ºN — 264,89ºE). O erro associado à hora da reentrada é de +/- 177 minutos (Harro Zimmer). 


O estágio Block-A do foguetão lançador 8A92M Vostok que colocou em órbita o satélite Cosmos 1063 (11155 1973- 
117A) a partir do Cosmódromo NIIP-53 Plesetsk, reentrou na atmosfera terrestre às 0236UTC sobre o Oceano Pacífico 
(02,33ºS — 226,51ºE). O erro associado à hora da reentrada é de +/- 17 minutos (Harro Zimmer). 


O estágio 118861-01 Block DM3 juntamente com o satélite Astra-1IK reentrou na atmosfera terrestre às 1407UTC, 
sobre o Oceano Pacífico (47,61ºS — 186,57ºE). O erro associado à hora da reentrada é de +/- 11 minutos (Harro 
Zimmer). 


O satélite OV1-10 reentrou na atmosfera terrestre às 0645UTC sobre as Bahamas (26,37ºN — 282,96ºE). O erro 
associado à hora da reentrada é de +/- 22 minutos (Harro Zimmer). 
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Data Des. Int. NORAD Nome Lançador Data Lançamento 
22 Abr. 96-027A 23857 Bepposax Atlas-I (AC-78) 30/ Abr. /96 


Cronologia Astronáutica (IV) 
por Manuel Montes 


-1609: Joannis Keppleri (Johannes Kepler) compõe o seu livro 
"Somnium", apesar de somente ser publicado em 1634, una década após a 
sua morte. A história relata uma fantástica viajem á Lua na qual demónios 
se encarregam de transportar os seres humanos. Porém, o seu trabalho mais 
importante neste período será sem dúvida "De Motibus Stellae Martis”, 
onde Kepler melhora as ideias de Tycho Brahe e Copérnico (1543) no que 
diz respeito às órbitas dos planetas e suas características, leis que se 
converteram em pilares fundamentais da astrodinâmica moderna. 


-1610: Galileo Galilei põe as coisas no seu lugar no que diz 
respeito à Lua no seu famoso "Sidereus Nuncius". Devido ao uso do seu 
telescópio, Selene deixa de ter, para quem acreditava no astrónomo, uma 
auréola mística para passar a ter una forma e aspecto concretos, 
mesuráveis. Em definitivo, 
a Lua converte-se num 
corpo celeste finito ao 
qual, algum dia, 
poderemos viajar. 





-1613: O espanhol Diego Ufano, no seu "Tratado de la Artillería”, 
reafirma a origem da pólvora negra, que atribui ao reino de Cathay 
(China). 


-1619: Após a publicação (1609) das suas duas primeiras leis em 
"Astronomia Nova... seu Physica Coelestis, Tradita Commentaris de 
Motibus Stellae Martis, ex Observationibus G.V. Tychonis Brahe", Kepler 
edita o "Harmonices Mundi Libri V", que contém a terceira e mais 
sofisticada contribuição para a ciência. 


-1621: O chinês Mao Yuanyi termina o enorme tratado militar 
"Wubei zhi" ("Sobre os Preparativos da Guerra"), em 80 volumes e 240 
capítulos. Será apresentado ao imperador Shun-zhi sete anos mais tarde. 
Contém todo tipo de fórmulas e instruções para fabricar a pólvora de canhão, foguetes e outros sistemas pirotécnicos. Inclui 
ilustrações que mostram soldados carregados com cestos cheios de foguetes que são disparados contra o inimigo, bem 
como desenhos de flechas grandes unidas a estes dispositivos para melhorar o seu 
alcance. 





-1622: O escritor Charles Sorel escreve uma novela intitulada "Comical 
History of Francion" na qual descreve uma viajem à Lua, tanto mediante engenhos 
que permitem a subida e depois a descida, ou utilizando grandes escadas. A palavra 
"engenhos", não descrita, constitui uma das primeiras referências na literatura ao 
uso de meios mecânicos (motores) para as viagens espaciais. 


-1623: O turco Lagari Hassan Celebi realiza um voo utilizando planador 
impulsado por foguetes. Trata-se provavelmente de uma história falsa, mas escrita 
com detalhe. A corajosa personagem lança-se desde o topo do palácio Topkapi, em 
Estambul, acabando por percorrer uns 300 metros sobre o Bósforo. O veículo é 
constituído por um cilindro central auxiliado por seis mais pequenos, carregados 
com 24 kg de pólvora húmida. O foguete é lançado em honra da filha do Sultão, 
porém o relato (que surge em "Seyahatnames", de Evliya Celebi) é escasso na explicação do facto do dispositivo estar 
equipado com asas ou não, apesar de mencionar que após finalizar o período de impulsão, Lagari "abriu" algo parecido a 
umas asas para descer suavemente. Após saudar o Sultão em nome do Profeta Jesus, este presenteou-o com ouro e um 
posto de oficial na cavalaria. Lagari é considerado como uma pessoa real numa das enciclopédias turcas modernas. 
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-1630: Aparece o livro "La Pyrotechnie", de Jean Appier, 
apesar de surgir assinado com o pseudónimo Hanzelet Lorrain. 


-1638: Francis Godwin publica uma das obras mais famosas 
da literatura do séc. XVII relacionadas com o voo espacial. O seu 
trabalho ("The Man in the Moone: or a Discourse of a Voyage 
Thither") relata a história de Domingo Gonsales (pseudónimo do 
autor), um intrépido viajante espanhol que voa à Lua suspenso de um 
artefacto puxado por um grande número de gansos. Gonsales viaja 
por meio mundo até que para na ilha de Santa Helena. Ali, tentando 
escapar daquele pequeno fragmento de terra, dá forma ao seu invento. 
O seu primeiro voo de prova, que devia levá-lo a outro lugar da ilha, 
corre mal: os gansos levam-no a uma região desconhecida situada 
entre o nosso planeta e a Lua. Porém, não contentes com isso, os 


HANZELET LORRAIN ; 3 . E À ping ,.s A 
ou font reprefenteades plus A animais arrastam-no em doze dias até à superfície de Selene, onde irá 


ráres & plus appreuucr» *, 


decrets des machines 6 E é passar por várias aventuras antes de poder regressar a casa. O 
E opta ar VA | | interesse da história de Godwin provocará que muitos outros 
escritores da época o imitem e tentem descrever viagens semelhantes. 


-1638: O britânico John Wilkins relata uma história (não 
fictícia e baseada em factos científicos) denominada "The Discovery 
ofa World in the Moone: or, A Discourse Tending to Prove, that “tis 
probable there may be another habitable World in that Planet”. 
Wilkins baseia o seu discurso em como chegar ao ponto situado entre 
a Lua e a Terra onde a influência desta última cessa. Newton ainda 
tardaria meio século em pronunciar-se sobre este assunto, assim que 
Wilkins acreditava que tal ponto encontrava-se a uma altitude de 20 
milhas. Una vez superado, o corpo humano, sem gravidade, poderia 
viajar à a Lua sem esforço (e por tanto, sem necessidade de comer). Uma segunda edição do livro em 1640 incluí a 
necessidade de construir "carros voadores”. A obra está tão cheia de detalhes científicos que será amplamente utilizada 
como o ponto de partida das futuras gerações de autores de ficção científica. 





-1648: John Wilkins escreve o "Mathematical Magick". Na segunda parte ("Daedalus, or Mechanical Motions") 
relata os quatro modos possíveis para deslocar-se pelo ar. Se ignorarmos a sua utilização de anjos e outras criaturas como 
formas do voar , Wilkins menciona também a aplicação de asas artificiais sobre o corpo e, sobre todo, a condução de um 
carro voador. 


Nota sobre o autor: Nascido em 1965, Manuel Montes Palacio, é um escritor “free-lancer” e divulgador científico desde 
1989, especializando-se em temas relacionados com a Astronaútica e Astronomia. Pertence a diversas associações 
espanholas e internacionais, tais como a Sociedad Astronómica de Espaiia y América e a British Interplanetary Society, 
tendo colaborado com centenas de artigos para um grande número de publicações, entre elas a britânica Spaceflight e as 
espanholas Muy Interessante, Quo, On-Off, Tecnologia Militar, Universo e Historia y Vida. Actualmente elabora 
semanalmente o boletim gratuito “Noticias del Espacio”, distribuído exclusivamente através da Internet, e os boletins 
“Noticias de la Ciencia y la Tecnologia” e “NC&T Plus”, participando também na realização dos conteúdos do canal 
científico da página web “Terra”. 
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Explicação dos Termos Técnicos 


Impulso específico (Ies) — Parâmetro que mede as potencialidades do combustível (propulsor) de um motor. Expressa-se 
em segundos e equivale ao tempo durante o qual 1Kg desse combustível consegue gerar um impulso de 10N (Newtons). É 
medido dividindo a velocidade de ejecção dos gases de escape pela aceleração da gravidade. Quando maior é o impulso 
específico maior será o rendimento do propulsante e, consequentemente, do motor. O impulso específico (em vácuo) define 
a força em Kgf gerada pelo motor por Kg de combustível consumido por tempo (em segundos) de funcionamento: 


Kef 
( » MK eis) =8 


Quanto maior é o valor do impulso específico, mais eficiente é o motor. 


Tempo de queima (Tq) — Tempo total durante o qual o motor funciona. No caso de motores a combustível sólido 
representa o valor do tempo que decorre desde a ignição até ao consumo total do combustível (de salientar que os 
propulsores a combustível sólido não podem ser desactivados após a entrada em ignição). No caso dos motores a 
combustível líquido é o tempo médio de operação para uma única ignição. Este valor é usualmente superior ao tempo de 
propulsão quando o motor é utilizado num determinado estágio. É necessário ter em conta que o tempo de quiema de um 
motor que pode ser reactivado múltiplas vezes, é bastante superior ao tempo de queima numa dada utilização (voo). 


Impulso específico ao nível do mar (les-nm) — Impulso específico medido ao nível do mar. 


Combustíveis e Oxidantes 


N,0, - Tetróxido de Nitrogénio (Peróxido de Azoto); De uma forma simples pode-se dizer que o oxidante N,O, consiste 
no tetróxido em equilíbrio com uma pequena quantidade de dióxido de nitrogénio. No seu estado puro o N,0, contém 
menos de 0,1% de água. O N,0, tem uma coloração vermelho acastanhada tanto nas suas fases líquida como gasosa, sendo 
incolor na fase sólida. Este oxidante é muito reactivo e tóxico, tendo um cheiro ácido muito desagradável. Não é inflamável 
com o ar, no entanto inflamará materiais combustíveis. Surpreendentemente não é sensível ao choque mecânico, calor ou 
qualquer tipo de detonação. O N50O, é fabricado através da oxidação catalítica da amónia, onde o vapor é utilizado como 
diluente para reduzir a temperatura de combustão. Grande parte da água condensada é expelida e os gases ainda mais 
arrefecidos, sendo o óxido nítrico oxidado em dióxido de nitrogénio. A água restante é removida em forma de ácido nítrico. 
O gás resultante é essencialmente tetróxido de nitrogénio puro. Tem uma densidade de 1,45 g/c*, sendo o seu ponto de 
congelação a —11,0ºC e o seu ponto de ebulição a 21,0ºC. 


UDMEH ( (CH;),NNH,) — Unsymmetrical Dimethylhydrazine (Hidrazina Dimetil Assimétrica); O UDMH é um líquido 
altamente tóxico e volátil que absorve oxigénio e dióxido de carbono. O seu odor é ligeiramente amoniacal. É 
completamente miscível com a água, com combustíveis provenientes do petróleo e com o etanol. É extremamente sensível 
ao choques e os seus vapores são altamente inflamáveis ao contacto com o ar em concentrações de 2,5% a 95,0%. Tem uma 
densidade de 0,79g/cm”, sendo o seu ponto de congelação a —57,0ºC e o seu ponto de ebulição a 63,0ºC. 


LOX - Oxigénio Líquido; O LOX é um líquido altamente puro (99,5%) e tem uma cor ligeiramente azulada, é 
transparente e não tem cheiro característico. Não é combustível, mas dar vigor a qualquer combustão. Apesar de ser estável, 
isto é resistente ao choque, a mistura do LOX com outros combustíveis torna-os altamente instáveis e sensíveis ao choques. 
O oxigénio gasoso pode formar misturas com os vapores provenientes dos combustíveis, misturas essas que podem 
explodir em contacto com a electricidade estática, chamas, descargas eléctricas ou outras fontes de ignição. O LOX é 
obtido a partir do ar como produto de destilação. Tem uma densidade de 1,14 g/c”, sendo o seu ponto de congelação a - 
219,0ºC e o seu ponto de ebulição a -183,0ºC. 


LH, — Hidrogénio Líquido; O LH; é um líquido em equilíbrio cuja composição é de 99,79% de para-hidrogénio e 0,21 
orto-hidrogénio. O LH, é transparente e som odor característico, sendo incolor na fase gasosa. Não sendo tóxico, é um 
líquido altamente inflamável. O LH, é um bi-produto da refinação do petróleo e oxidação parcial do fuel-óleo daí 
resultante. O hidrogénio gasoso é purificado em 99,999% e posteriormente liquidificado na presença de óxidos metálicos 
paramagnéticos. Os óxidos metálicos catalisam a transformação orto-para do hidrogénio (o hidrogénio recém catalisado 
consiste numa mistura orto-para de 3:1 e não pode ser armazenada devido ao calor exotérmico da conversão). Tem uma 
densidade de 0,07 g/em”, sendo o seu ponto de congelação a -259,0ºC e o seu ponto de ebulição a -253,0ºC. 


NH,CIO, - Perclorato de Amónia; O NH,CIO, é um sal sólido branco do ácido perclorato e tal como outros percloratos, é 
um potente oxidante. A sua produção é feita a partir da reacção entre a amónia e ácido perclorato ou por composição entre 
o sal de amónia e o perclorato de sódio. Cristaliza em romboedros incolores com uma densidade relativa de 1,95. É o 
menos solúvel de todos os sais de amónia. Decompõe-se antes da fusão. Quando ingerido pode causar irritação gastro- 
intestinal e a sua inalação causa irritação do tracto respiratório ou edemas pulmonares. Quando em contacto com a pele ou 
com os olhos pode causar irritação. 
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